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Kurzfassung

Dugas, Michael : Ein Beitrag zur Auslegung von Faserverbundtragfliigeln

im Vorentwurf

Inhalt der Arbeit ist die Entwicklung eines Verfahrens zur Berechnung von Faser-
verbundtragfliigeln mit Biege-Torsionskopplung und dessen Einbindung in das Ge-
wichtsprognoseprogramm fiir Tragfliigel FAME-W (Fast and Advanced Mass Esti-
mation Wing) der Airbus Deutschland GmbH.

Ausgehend von der in FAME-W vorliegenden Idealisierung, die sich zur Berechnung
von Metallfliigeln im Vorentwurf als sehr gut geeignet erwiesen hat, wurde ein Bal-
kenmodell abgeleitet, das zusétzlich zur Beriicksichtigung des hybriden Aufbaus des
Fliigelkastens die Moglichkeit bietet, Biege-Torsionskopplungen zu bewerten. Dabei
wird analog zu frithen Arbeiten von Weishaar [7] die Grofle der Koppelsteifigkeit ein-
gefiihrt. Diese Grofle dient zur Darstellung der beim Fliigelentwurf wichtigen passi-
ven Beeinflussung der Anstellwinkelverteilung am Fliigel in Abhéngigkeit von dessen
Biegeverformung. Mit der Verformungskopplung kann die spannweitige Lastvertei-
lung in den dimensionierenden Lastféllen und wihrend des Reisefluges beeinflusst
werden.

Das verwendete Materialmodell beruht auf der Annahme verschmierter Steifigkei-
ten. Die weitere Reduktion der Steifigkeitsmatrizen erfolgt unter Vernachléssigung
der Querspannungen. Wohingegen fiir die Idealisierung der Stringer von vernach-
ldssigbaren Querdehnungen ausgegangen wird. Ebenso wie beim gedrehten Laminat
kénnen auch die durch gedrehte Stringer erzeugten Biegetorsionskopplungen darge-
stellt werden.

Fiir die Auslegung von Metallfliigeln wird in FAME-W als Versagenskriterium die

Gestaltdnderungsenergiehypothese verwendet. Fiir die Berechnung von Faserver-

17
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bundfliigel wird ein Versagenskriterium hergeleitet das auf der Forderung der Repa-
rierbarkeit beruht. Der hier verfolgte Ansatz stiitzt sich auf die Berechnung der ani-
sotropen Kerbfaktoren der offenen Bohrung und der nachgeschalteten Berechnung
der Reservefaktoren mit Hilfe der ZTL-Hypothese. Dies fiihrt zu einer Abhéngigkeit
zwischen zuldssigen Langs- und Schubspannungen die leicht mit Hilfe einer Versa-
gensellipse beschrieben werden kann.

Mit dem anisotropen Balkenmodell und dem erweiterten Versagenskriterium kann
das multidisziplinére Fliigelgewichtsprognosetool FAME-W fiir Faserverbundrech-
nungen eingesetzt werden.

Das in FAME-W umgesetzte analytische Berechnungsverfahren erlaubt es physi-
kalische Effekte zu trennen und zu bewerten. Um dies zu tun werden auf Basis
mehrerer realistischer Beispielflugzeuge, die einen grofen MTOW-Bereich abdecken,
Rechnungen durchgefithrt. Es wird in einem allgemeinen Uberblick gezeigt wie sich
Flugzeuggrofle, Fliigelsteifigkeit und Materialdichte auf Lasten und Gewicht auswir-
ken.

Verschiedene orthotrope Materialbelegungen des Fliigels werden in starren und fle-
xiblen Rechnungen untersucht. Es zeigt sich, dass nur in der flexiblen Rechnung ein
Gewichtsminimum fiir eine Laminatfamilie zu finden ist.

Ein weiteres Kapitel beschéftigt sich mit den Auswirkungen der Biegetorsionskopp-
lungen anisotroper Fliigel auf Gewicht und Lasten. Es lisst sich zeigen wie die einzel-
nen Laminatmodifikationen das Verformungsverhalten beeinflussen. In Kombination
mit der Abhéngigkeit der zuldssigen Spannungen von der Materialwahl lassen sich
ebenfalls Massenminima identifizieren.

Als eine Kombination aus isotropen und orthotropen Fliigel wird der Hybridfliigel
betrachtet. Hier wird an einen Metallfliigel der Aussenfliigel in Faserverbund ausge-
fithrt. An diesem Beispiel kann gut gezeigt wie sich die unterschiedlichen Steifigkeiten
und Materialdichten auf Lasten und Gewicht auswirken.

Abschlieflend werden zwei Wege gezeigt wie ein Fliigel mit Biege-Torsionskopplung
ausgelegt werden kann. Der erste Ansatz zeigt wie mit einem aerodynamisch starren
Fliigel versucht werden kann, wihrend des Reisefluges die aerodynamische Auftriebs-
verteilung moglichst nahe am Optimum halten. Der zweite Weg verfolgt die Idee,
dass vor allem bei Kurzstreckenflugzeugen mit einer gering ausgeprégten Reiseflug-
phase der Fliigel durch eine aerodynamisch weiche Auslegung leichter gebaut werden

kann.



Abstract

Dugas, Michael : A Contribution for the Layout of Composite Wings in

Preliminary Aircraft Design

Content of this thesis is the development of a method for calculation of compo-
site transport aircraft wings with bending-torsion-coupling for aeroelastic tailoring.
This method has to be integrated in the multidisciplinary weight prediction software
FAME-W (Fast and Advanced Mass Estimation Wing) used in the Future Project
Office of Airbus Germany.

Starting with the calculation model already successfully in use in FAME-W, an en-
hanced beam model is derived that allows to investigate orthotropic and anisotropic
wings with bending-torsion coupling. The model uses, according to Weisshaar [7],the
influence of coupling stiffnesses to form the impact of bending deformation on wing
twist, thus changing the distribution of local angle of attack leading to an altered
spanwise lift distribution.

The material model is based on the use of the smeared stiffness of the composite
skins thus neglecting the stacking sequence of the laminate. The assumption of very
small stresses in chordwise direction of the wing box is leading to a further reduced
material stiffness matrix. Turned stringers can also be investigated. The calculation
of the adequate stringer coupling stiffness assumes small chordwise strains. It is ob-
vious that also an isotropic wing can have bending-torsion coupling, just by turning
the stringers.

With composite materials a different approach for determining the allowable stresses
is necessary. For metal wings the predesign software FAME-W uses the von Mises
equivalent stress for the static design. To be able to calculate composite wings a new

failure criterion is created taking into account the fact that a composite wing has to
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be designed not only for the flight loads but also for reparability. This means that
for repairing the wing box patches have to be riveted on the skins leading to the
circumstance that the main driver for allowable stress is now the notched material.
The approach chosen here, is to estimate allowable stresses by calculating the aniso-
tropic open hole stress factors for arbitrary loading combinations, and determining
the remaining material reserve factors by applying the ZTL laminate failure criteri-
on. The combination of the two methods leads to a dependency between allowable
longitudinal stress and shear stress, which can be easily described by a failure ellip-
soid.

With the anisotropic beam model and the failure criterion the multidisciplinary wing
weight prediction tool FAME-W can be adapted for composite wing calculations.
A reliable wing weight prediction is only possible when the aeroelastic problem of
the interaction of aerodynamics, loads, deformations, stresses and dimensioning of
the structure is solved. Now composite wings with i.e. bending-torsion-coupling are
studied taking into account the interactions with these disciplines of the multidisci-
plinary design process of a wing.

The analytical approach allows to separate the physical effects in wing design. Re-
ferring to several example aircraft covering a wide range of realistic MTOWSs and
wing geometries calculations are done.

An overview is given of the influences of aircraft size, wing box material stiffness
and wing box material density on wing weights and loads. Showing the interactions
of theses parameters on each other.

Different orthotropic wing box layouts are examined in rigid and elastic calculations
to show that only by looking at the flexible results a wing weight minimum can be
identified depending on the wing skin laminate family.

A subchapter is dealing with the influences of bending-torsion-coupling of an aniso-
tropic wing on weights and loads. It is shown how the different laminate manipula-
tions act on the deformation behavior of the wing leading, in combination with the
impact of allowable stresses, to a prediction of minimum wing weight.

As a combination of both isotropic and orthotropic design a hybrid wing is investiga-
ted to especially show the interactions between the different stiffnesses and densities
of the materials and their influence on the resulting wing weight depending on the
fraction of CFRP used.

Finally two different ways of designing a wing with bending-torsion-coupling are

presented. On one side with the aim of keeping the aerodynamic design twist during
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cruise constant, leading to the aerodynamic rigid wing. It is shown which changes in
cruise lift coefficient have to be looked at when trying to reduced drag during cruise
a commercial airliner. On the other side, the aerodynamic flexible wing is helping to
reduce wing weights for short range aircrafts with smaller importance of the cruise

phase.
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Kapitel 1

Einleitung

Der Ursprung dieser Arbeit liegt in der Entstehung des Programms FAME-W bei
der DaimlerChrysler Aerospace Airbus in Hamburg. Dort wurde mafigeblich durch
die Herren Dr. Kelm und Grabietz (Ingenieurbiiro IMG) die Arbeiten zur Entste-
hung eines schnellen, leistungsfdhigen Vorentwurfstools zur Gewichtsprognose von
Tragfliigeln von Verkehrsflugzeugen geschaffen. Demnach steht die Abkiirzung des
Programmes FAME-W auch fiir Fast and Advanced Mass Estimation - Wing .
FAME-W bietet die Moglichkeit, durch parametrische Definition weniger Flugzeug-
daten, sehr schnell zu sehr guten Gewichtsprognosen zu gelangen. Das liegt an dem
gewihlten Ansatz der Berechnung. Es wurde hier nicht, wie vielfach in der Gewichts-
prognose ausgefithrt, mit statistischen Ansétzen und Sensitivitéiten gearbeitet, son-
dern man ging den Weg einer kompletten Vordimensionierung der Fliigelstruktur
inklusive Berechnung der dimensionierenden Lasten. Der entscheidende Vorsprung
gegeniiber statistischen Ansétzen, der mit FAME-W erarbeitet werden konnte, ist
die Auslegung des Fliigels als elastische Struktur. Die Berechnung erfolgt in einem
robusten iterativen Verfahren. Die hohe Rechengeschwindigkeit wird erreicht durch
den Einsatz schneller analytischer Berechnungsmodelle unter Verzicht auf numeri-
sche FE- oder CFD—Verfahren. Die Struktur ist als Balkenmodell idealisiert. Die
Dimensionierung erfolgt unter Beriicksichtigung der Auswirkungen der Elastizitét
auf Aerodynamik, Lasten und Verformungen (“sizing in the loop“). Zur Bestimmung
der aerodynamischen Beiwerte wird dabei ein Truckenbrodtverfahren benutzt. Auf
die zahlreichen weiteren Besonderheiten und Moglichkeiten, die dieses Programm
bietet, soll hier nicht weiter eingegangen werden, es sei dagegen verwiesen auf Ka-
pitel 3 und [8, 9, 10].
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Die in FAME-W eingesetzten analytischen Verfahren machen es moglich, auftreten-
de Effekte (z.B. den Einfluss der Elastizitdt der Struktur auf die Lasten und damit
auf die Dimensionierung) sehr einfach zu trennen, um so ihre Relevanz bewerten
zu konnen. Es kann, um ein weiteres Beispiel zu nennen, bei der Dimensionierung
der Fliigelbox gezielt untersucht werden, wie gro8 der Anteil der Schubspannun-
gen aus der Torsion an den Vergleichsspannungen ist. Es bieten sich so unzéhlige
Moglichkeiten Einfliisse zu bewerten, die mit den numerischen Verfahren nicht so
leicht zu trennen sind. Natiirlich muss man anmerken, dass die numerischen, diskon-
tinuierlichen Verfahren viele Effekte beriicksichtigen konnen, die in ein analytisches
Verfahren erst miihsam eingebaut werden miissen. Bestechend ist jedoch die An-
wendbarkeit und Leistungsfahigkeit eines solchen Verfahrens fiir die Fragestellungen

im Flugzeugvorprojekt.

Die aktuellen Entwicklungen im Flugzeugbau greifen immer starker auf den Ein-
satz von Faserverbundwerkstoffen zuriick. Man will sich die besonderen Eigenschaf-
ten dieser Werkstoffe zunutze machen um die Gewichte weiter zu reduzieren. Neben
des Vorteils der geringeren Materialdichte bieten die FVW den Vorteil, dass die Stei-
figkeiten mafigeschneidert werden kénnen. In dieser Arbeit werden die Grundlagen
erarbeitet um bereits in einem sehr frithen Stadium eines Flugzeugprojektes Aus-
sagen iiber die Auswirkungen eines Faserverbundfliigel (orthotrop und anisotrop)
auf Gewicht, Verformungsverhalten und Dimensionierung treffen zu kénnen. Denn
je eher Entscheidungen getroffen werden konnen, desto kostengiinstiger kann ein

Flugzeugprojekt gestaltet werden.

1.1 Motivation

Die Idee zu dieser Arbeit entstand aus der Notwendigkeit heraus im Vorprojekt Aus-
sagen iiber den Einfluss von Faserverbundwerkstoffen auf den Fliigelentwurf tref-
fen zu konnen. Es galt ein Verfahren zu erarbeiten bzw. zu identifizieren, das es
ermoglicht das Verformungsverhalten von Faserverbundtragfliigeln (orthotrop und
anisotrop) zu erfassen. Dieses Verfahren musste in ein bestehendes und operierendes
Programmsystem integrierbar sein. Gleichzeitig galt es eine adequate Moglichkeit
zu finden um den Faserverbundfliigel im Vorentwurf zu dimensionieren. Mit dem,

in dieser Arbeit, umgesetzten Verfahren kénnen nun die Effekte durch den gezielten
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Einsatz von Faserverbundwerkstoffen bereits im Vorentwurf untersucht werden. Der
hierfiir giiltige Begriff des Aeroelastic Tailoring bedeutet dabei, eine gezielte Aus-
nutzung der Richtungsabhéngigkeit der Steifigkeiten von Faserverbundwerkstoffen
um das statische und dynamische aeroelastische Verhalten verbessern zu konnen.
Es kann ein maBgeschneidertes! aeroelastisches Verhalten (siehe Abbildung 1.1 nach
Shirk [1]) erzeugt werden. Das Aeroelastic Tailoring bietet grundsétzlich zwei Mog-
lichkeiten der Verformungsbeeinflussung. Zum einen kann durch die Biege-Torsions-
kopplung ein Verwindungseffekt erzielt werden, d.h. eine Verringerung des Anstell-
winkels (wash—out). So tordiert bei Biegebelastung der Fliigel in Richtung kleinerem
Anstellwinkel mit der Folge geringerer lokaler Auftriebsbeiwerte und damit geringe-
rer Lasten. Gleichzeitig wird die Divergenzgefahr verringert. Im entgegengesetzten
Fall (wash-in) wird ein hoherer elastischer Auftriebsgradient, eine bessere Ruder-
wirksamkeit und eine Verringerung der Flattergefahr erreicht. Ein Ziel des Aeroela-
stic Tailoring zu Beginn der ersten Untersuchungen auf diesem Gebiet war es mit
Hilfe der Faserverbundwerkstoffe das Divergenzverhalten von vorwérts gepfeilten
Fliigel zu verbessern und damit den Gewichtsnachteil dieser Fliigel zu {iberwinden.
Die Vielzahl der Untersuchungen zum Aeroelastic Tailoring hat sich im Falle der sta-
tischen Aeroelastizitiat mit der Losung des gekoppelten Problems von Struktur und
Aerodynamik beschéftigt. Es wurde dabei aber immer von einer bekannten Struktur

ausgegangen.
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Abbildung 1.1: Haupteffekte einer anisotropen Fliigelbox nach Shirk [1]
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Die Neuerung dieser Arbeit ist nun, dass durch die Integration eines effizienten
Verfahrens zur Berechnung einer anisotropen Fliigelbox in ein Fliigelvorentwurfstool
Dimensionierungseffekte beim Aeroelastic Tailoring beriicksichtigt werden koénnen.
Die Strukturkopplungen haben eine direkten Einfluss auf die Verformungen und da-
mit die Lasten und beeinflussen folglich auch direkt die Wanddickenverteilung der
Fliigelstruktur. Die Moglichkeit einen im elastischen Dimensionierungsloop ausgeleg-
ten Fliigel untersuchen zu kénnen und dessen Bewertung hinsichtlich Aerodynamik,
Lasten und Gewicht fithrt zu einer Reihe interessanter Effekte und neuer Sichtweisen,

die in dieser Arbeit dargelegt werden sollen.

1.2 Stand der Technik

Der Einsatz grofler Primérstrukturbauteile aus Faserverbundwerkstoffen erfolgte im
zivilen Grofiflugzeugbau erstmals 1982 bei der A310 von Airbus Industries. Bei die-
sem Flugzeug wurde die urspriinglich aus Aluminium gefertigte komplette Seitenleit-
werkskasten durch eine entsprechende Komponente aus CFK substituiert. Hierdurch
wurde eine Gewichtseinsparung der Primérstruktur von ca. 20% realisiert.
Triebfeder fiir den verstéarkten Einsatz von Faserverbundwerkstoffen in den darauffol-
genden Jahren war die durch den harten Wettbewerb hervorgerufene Notwendigkeit
zur kontinuierlichen Performance-Verbesserung. So folgte 1987 die Hohenleitwerks-
kasten der A320 und 1994 das komplette Leitwerk der B777 in CFK Bauweise.

Als Folge des Vordringens moderner FVW wurden allerdings auch die metal-
lischen Werkstoffe konsequent weiterentwickelt. So wurden bei der B777 erstmals
die Al-Legierungen 7055 sowie 2525 eingesetzt. Durch ihre verbesserten Festigkeits-
und Damage Tolerance-Eigenschaften gelang auch hier eine Gewichtseinsparung ge-
geniiber den bisher verwendeten Al-Legierungen. Da neben Gewichts- insbesondere
auch Kosten- und Zulassungsaspekte eine entscheidene Rolle bei der Werkstoffaus-
wahl spielen, ist der Einsatz von CFK fiir weitere Priméarstrukturbauteile wie z. B.
der Fliigelbox bisher nicht erfolgt. Entsprechende Vorbereitungen laufen aber seit
Jahren sowohl bei Airbus als auch bei Boeing. So fanden im Frithjahr 1999 bei Airbus
erste statische Belastungsversuche an einer CFK-Verifikationsbox (Abbildung 1.2)
statt. Der Fliigel hat inzwischen die Dauerversuche erfolgreich absolviert. Zusatzlich

zu den im Vergleich zu Aluminium giinstigen spezifischen Festigkeitswerten und der
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Abbildung 1.2: CFK-Verifikationsbox der Airbus Deutschland GmbH [2].

niedrigen Dichte lassen sich mit CFK durch den Aufbau anisotroper Laminate Eigen-
schaften erzielen wie sie beim Einsatz von isotropen metallischen Werkstoffen nicht
erreichbar sind. Dadurch kénnen bei der Entwicklung von Faserverbund—Tragfliigeln
gezielte Verdnderungen des aeroelastischen Verhaltens erreicht werden. Die Idee mit
Hilfe von Faserverbundwerkstoffen das Verformungsverhalten von Tragfliigeln zu be-
einflussen reicht zuriick bis ins Jahr 1980. Zu dieser Zeit entstanden Arbeiten von
Weisshaar [11, 7], Piening [12] und Librescu [13, 14], die sich mit dem Problem der
Divergenz vorwérts gepfeilter Fliigel beschéftigten. Als eine Moglichkeit zur Ver-
meidung von Divergenz wurde die Verdrehung der elastischen Achse durch Lami-
natdrehung betrachtet. Durch das Schwenken der Laminate in den Deckschichten
(Ober- und Unterschale) des Fliigelkastens entsteht eine Kopplung der Biege— und
Torsionsverformungen.

Die Struktur des Fliigels wurde von Weishaar und Librescu so modelliert, als ob
die Steifigkeiten allein durch Ober- und Unterschale des Fliigels gebildet sind. Die
Fliigelstruktur bestand in diesen Modell allein aus der Ober- und Unterschale eines
Rechteckkastens, der die tragende Fliigelstruktur darstellen sollte.

Piening [12] erweiterte in seinem Modell diesen Ansatz um die Beriicksichtigung der
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Stege. Der Fliigelkasten wurde aber weiterhin als Rechteckkasten idealisiert.
Eastep et al [15] zeigt die Auswirkung geschidigter Faserverbundstrukturen auf die
Divergenzgeschwindigkeit. Er setzt hierbei ein FE-Modell zur Strukturbeschreibung
ein. Die Untersuchungen wurden von Lottati ausgedehnt auf die Bestimmung der
Einfliisse anisotroper Belegung auf das Flatterverhalten [16, 17, 18]. Die Arbeit von
Shirk [1] empfiehlt sich fiir einen umfassenden Uberblick iiber die Moglichkeiten des
Aeroelastic Tailoring,.

Das Prinzip des Aeroelastic Tailoring wurde weiterentwickelt in Arbeiten von z.B.
Rehfield [19]. Hier wurde in Fortsetzung eines militérischen Forschungsprogramms
(Mission Adaptive Wing, F-111) die Verformung einer anisotropen Fliigelbox in Flii-
geltiefenrichtung untersucht. Die praktische Umsetzung dieser Erkenntnisse erfolgte
bisher {iberwiegend an militdrischen Experimentalflugzeugen (Sukhoi S-37, X29 [20],
HIMAT [21] ). Die Streckung derartiger Fliigel ist jedoch relativ klein (ca. 2-4) vergli-
chen mit der von zivilen Grofiflugzeugen (7-10). Mit wachsender Streckung nehmen
die aeroelastischen Verformungen und somit auch die Moglichkeiten des aeroelastic
tailoring zu. Die quantitative Identifikation dieses Potentials erfordert deshalb ei-
ne komplexe multidisziplindre Betrachtungsweise. Zeitlich gesehen erstreckten sich
diese Untersuchungen des Tailoring vorwérts und riickwérts gepfeilter Fliigel bis
ungefahr 1990. Danach verlagert sich der Schwerpunkt der Forschung in Richtung
Aeroservoelastik und weiter bis hin zur Beriicksichtigung aktiver Werkstoffe (Piezo-
keramiken) [22].

Neben dem Einsatz bei Tragfliigeln entstanden aber auch eine Reihe von Theorien
die auf den Einsatz gekoppelter Querschnitte (Zug-Torsionskopplung) in Helikopter—
Rotorbléttern abzielen. Dazu werden ebenfalls analytische Verfahren aufgezeigt, die
geeignet sind, das Verformungsverhalten gekoppelter Querschnitte (vornehmlich am
Beispiel von Kastentrigern) darzustellen. Die Ergebnisse dieser Arbeiten flieflen in
die Konstruktion und Optimierung von Tilt-Rotor-Flugzeugen [23] ein. Verglichen
mit der groffen Anzahl von Strukturmodellen ist die Anzahl der experimentellen Un-
tersuchungen relativ gering. In diesem Zusammenhang sind die Arbeiten von z.B.
Chandra [24, 25, 26] und in jiingerer Zeit von Kaiser [27] zu nennen. Aktuelle Ar-
beiten von Johnson [28] und Qin [29] beschiftigen sich stérker mit dem Einfluss der
Schubverformung des diinnwandigen geschlossenen Balkenmodells und zeigen sehr
gute Ubereinstimmungen mit experimentellen Ergebnissen. Parallel zu den analy-
tischen Methoden wurden auch die Modelle verbessert, die numerische Methoden

koppeln. So zeigte Schwochow [30] Variationsrechnungen mit der im Flugzeugbau
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verbreiteten FEM-Software Patran unter Nutzung des Aeroelastikmoduls. Das deut-
sche Grofforschungsvorhaben, das sich in seinem Verlauf ebenfalls genauer mit den
Effekten von Faserverbundtragfliigeln beschéftigen wird, ist der Sonderforschungs-
bereich SFB401 Stromungsbeeinflussung und Stromungs-Struktur-Wechselwirkung
an Tragfliigeln an der RWTH Aachen.

Eine Bewertung des Nutzens eines CFK-Fliigels in Kombination mit einem neu-
en Klappensystem erfolgt bis Ende 2002 in dem Technologieprogramm ProHMS
(Prozesskette Hochauftrieb mit Multifunktionalen Steuerflichen). Dabei werden ne-
ben den strukturellen und damit gewichtlichen Effekten auch die Auswirkungen auf
die Aerodynamik und letztendlich auf die Kosten berticksichtigt (siche z.B. [31]).
Zusétzlich zur Untersuchung der CFK-Technologie wird in diesem Forschungspro-
gramm auch die interdisziplindre Zusammenarbeit im Flugzeugvorentwurf mit Hilfe

einer parametrischen Flugzeugbeschreibung (vergleiche auch [32]) betrachtet.
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Kapitel 2

Strukturmodell im Vorentwurf

Abbildung 2.1: Prinzipskizze Biege-Torsionskopplung: Bei reiner Biegebelastung
wird durch die Strukturkopplung eine Torsionsverformung erzeugt. Umgekehrt er-
zeugt eine Torsionsbelastung eine Biegeverformung.

Das Strukturmodell in FAME-W ist ein Balkenmodell geméfl der elementaren
Theorie der Biegung [8]. Zielsetzung war es auf Grundlage dieses Modells eine Er-
weiterung zu finden, die es ermdoglicht die Effekte der Faserverbundwerkstoffe, ins-
besondere die der Verformungskopplungen, zu beriicksichtigen. Das erweiterte Be-

rechnungsmodell beruht auf den Angaben und Ansétzen zur Beschreibung des Ver-
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formungsverhaltens diinnwandiger Kastentriger mit anisotropen Flanschen. Ausge-
hend von der Arbeit von Mehn [33] wird der Kastentriger dabei auf einen anisotro-
pen Biege-Torsionsbalken reduziert. Fiir das reduzierte Modell gelten die klassischen
Euler-Bernoulli-Annahmen und die Annahme reiner St. Venant’scher Torsion.

Aufbauend auf den Arbeiten von Weisshaar [11] und Librescu [13], die sich bereits zu
Beginn der 80er Jahre mit der Beschreibung getailorter Fliigelstrukturen beschéftigt
haben, und den Arbeiten von Gvelsik [34] zur Beschreibung diinnwandiger Struktu-
ren wird im folgenden das Strukturmodell angepasst, um so Faserverbundtragfliigel
bereits im Vorentwurf berechnen zu kénnen. Das Modell ist dazu gedacht, innerhalb
des Programmsystems FAME-W im Teilprogramm XSTRESS! zur Verformungs-
und Spannungsberechnung diinnwandiger Balkenquerschnitte verwendet zu werden.

Dabei sind folgende Daten zu bestimmen:

Balkensteifigkeiten fiir einen hybriden Aufbau.

Verformungskopplung durch anisotrope Belegung der Flansche — Koppelstei-
figkeiten.

Balkenverformungsgrofien.

Spannungsverteilung im Querschnitt.

2.1 Faserverbundwerkstoffe

2.1.1 Laminatklassen

Zur Charakterisierung der Spannungs-Dehnungsbeziehungen der Laminate werden
geméfl der klassischen Laminattheorie (CLT) die Steifigkeitsmatrizen berechnet.
Dabei gliedert sich die Steifigkeitsmatrix eines Laminates in Scheibenquadrant A,
Plattenquadrant D und die Koppelmatrix B. Der Scheibenquadrant beschreibt den
Lingskraftzustand, der Plattenquadrant D die Biegemomentenbelastung. Uber die

nnerhalb von XSTRESS werden fiir jeden Fliigelschnitt anhand der Profilkoordinaten und der
Lage der Holme und der Stringer die Balkensteifigkeiten bestimmt. Zusammen mit den Schnittlas-
ten erfolgt dann eine Spannungsanalyse und die Dimensionierung des Querschnitts. Die Dimensio-
nierung erfolgt in einem iterativen Prozess, da sich bei jeder Neuauslegung die Wandstirke dndert
und damit die Querschnittsgréfien neu berechnet werden miissen.
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Koppelmatrix B sind beide Verformungs- und Belastungszustéinde miteinander ge-

(0)=(55)() o

Fiir den Einsatz in Tragfliigelstrukturen kommen vor allem orthotrope Laminatfa-

koppelt.

milien und die klassischen (symmetrischen) anisotropen Laminate in Frage. Man
ist dabei grundsétzlich bestrebt, die Kopplung zwischen Scheiben- und Plattenqua-
dranten so gering wie moglich zu halten, um Zusatzspannungen zu minimieren. Die
anisotropen Laminate bieten die Moglichkeit, das Verformungsverhalten direkt zu
beeinflussen. Dabei ist bei den klassisch anisotropen Laminaten die Kopplung zwi-
schen Zug- und Schubverformung entscheidend. Dieser Kopplungseffekt fiihrt bei
Einsatz der anisotropen Laminate in Ober- und Unterschale der Fliigelbox (symme-
trisches Verdrehen der Laminate) zur Biege-Torsionskopplung der Fliigelverformun-
gen. Ein antimetrischer Aufbau fiihrt stattdessen zu einer Zug-Torsionskopplung.

Diese antimetrische Belegung wird durch eine schiefe Umwicklung des Fliigelkastens

AN

Biege-Torsionskopplung Zug-Torsionskopplung

Abbildung 2.2: Belegungen einer Box fiir Biege Torsions- und Zug-
Torsionskopplung.

erzeugt (Abbildung 2.2). Fiir den Fliigelentwurf ist die Biege—Torsionskopplung ei-
ne Moglichkeit Einfluss auf Lasten, Aerodynamik und damit das Fliigelgewicht zu
nehmen.

Dagegen ist bei Helikoptern und Tilt-Rotor-Flugzeugen (z.B. V-22 [35]) die Zug-
Torsionskopplung aufgrund der hohen Lingskraftbelastung durch die Zentrifugal-
krifte die zu wahlende Variante, um das Verformungsverhalten der Rotorblatter zu
beeinflussen. Tabelle 2.1 zeigt im Uberblick die Besetzung der Steifigkeitsmatrix fiir
die angesprochenen unterschiedlichen Varianten der Laminate. Die darauffolgenden
Abbildungen 2.3 und 2.4 stellen ergénzend die unterschiedlichen Verformungskopp-

lungen bei orthotropen und anisotropen Laminaten dar.
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Laminattyp Besetzung der Steifigkeitsmatrix
klassisch orthotropes Laminat
Ann Az O 0 0
Az1 A2z O 0 0
0 0 Ags 0 0

Beispiel: [0/90/90/0] D11 Dz

0 0 0
0 0 0 D21 Do
0 0 0 0 0 Degg

[e= )N e R e e R )

klassisch anisotropes Laminat
A1 A2 A 0 0 0
Ao1 Asa  Agg 0 0 0
Beispiel: [10/-45/45,/90/-45 /45 /10] fa e A DD

0 0 0 D21 D22 D26
0 0 0 De1  De2 Des

allgemeines anisotropes Laminat
A1n A2 Ae Bir Biz A
A1 Asa Azg Bo1 B2z A

NN As1  Ae2 Ase Bs1 Bs2 Asge
Beispiel: [0/90/45] Bi Bi B Du Dis Die
B21 B2a Bas D21 D22 Dog
Bs1 Bs2 Bes De1 De2  Des

Tabelle 2.1: Besetzung der Laminatmatrizen fiir verschiedene Laminatklassen

2.1.2 Eingesetzte anisotrope Laminate

Es werden im weiteren Verlauf der Arbeit die drei folgenden Laminatvariationen zur

Erzeugung von Verformungskopplungen untersucht:

e (-Laminat :

Ein gegebenes Standardlaminat? wird komplett um den Winkel 3 gedreht.
=[X - (0°+B)/Y - (£45° + B)/Z - (90° + B)] (2.2)

e 09B-Laminat :

Nur die 0°-Lagen des Ausgangslaminates werden um den Winkel 3 gedreht.
= [X-(0°+B)/Y - (£45°)/Z - (90°)] (2.3)

e 45%(-Laminat :
Die +45°-Lagen werden gleichsinnig um den Winkel 3 gedreht.

=[X-(0°)/Y - (£45°+ )/ Z - (90°)] (2.4)

2Standardlaminat meint hier, dass von einem Laminat bestehend aus den Lagenwinkeln 0,
+459, 90%ausgegangen wird.
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klassisch orthotrop

/
/
<

Dehnung Biegung

Abbildung 2.3: Verformungsverhalten des orthotropen Laminates nach [3]

Klassisch anisotrop

e

Dehnung und Schub Biegung und Torsion

allgemein anisotrop

=

Dehnung, Schub Biegung, Torsion
Biegung und Torsion Dehnung und Schub

Abbildung 2.4: Verformungsverhalten anisotroper Laminatklassen nach [3]

e Beispiele:

— Ein § = 10°-Laminat der Familie [X/Y/Z] = [50/40/10] hétte somit fol-
genden Aufbau:
50% +10°-Lagen, 20% +55°-Lagen, 20% -35°-Lagen, 10% +100°-Lagen.

— Entsprechend séhe ein 0°F-Laminat der gleichen Laminatfamilie mit § =
10° so aus:
50% +10°-Lagen, 40% +45°-Lagen, 10%-90°-Lagen
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2.1.3 Materialkennwerte
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Bei der Berechnung sdamtlicher Steifigkeitswerte wurde von den nachfolgend aufge-

fiihrten Materialkennwerten ausgegangen. Als Werkstoffe werden die Kohlefaser—
Prepregsysteme T300 914C und Ciba 6376 HTA verwendet. Das T300-System wird

zu Vergleichszwecken bei der Berechnung von Kerbfaktoren herangezogen. Das Ciba-

Material wird in den folgenden Kapiteln fiir die Rechnungen an Faserverbundfliigeln

eingesetzt, da fiir dieses Prepreg eine Vielzahl von Kennwerten vorliegen.

Die Faserverbundkennwerte sind giiltig fiir die unidirektionale Einzelschicht. Die

Angaben beziehen sich auf einen Faservolumengehalt von ¢z = 0.60.

| Materialkennwerte || E11[-253] | B[] | Gio[:2ss] | vio[-] |
T300 914C ¢ 135000 9000 4600 0,30
Ciba 6376 HTA ° 125000 9750 6000 0,30

2CFK-System 914C/T300 von Ciba/Torray, Raumtemperatur [36]
"Mittelwerte aus [37], vergleiche auch [38].

Tabelle 2.2: Steifigkeitskennwerte der Einzelschicht

Als zuléssige Spannungen fiir die unidirektionale Schicht der Prepreg-Systeme

werden folgende Werte verwendet:

| Bruchspannungen || Riniz[=25] | Ruip[:2s] | Rmoz[225] | Rmeploss] | Rzl

mmz] ‘

T300 914C ¢ 1250 1260 50 210 84
Ciba 6376 HTA ° 2000 1530 75 250 75

*CFK-System 914C/T300 von Ciba/Torray, Raumtemperatur [36]
"Mittelwerte aus [37], vergleiche auch [38].

Tabelle 2.3: Festigkeitskennwerte der Einzelschicht
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2.2 Giiltigkeit des Modells

Zur Beschreibung des Verformungsverhaltens einer diinnwandigen Tragfliigelstruk-
tur in einem Auslegungsprozess im Vorentwurf miissen fiir ein schnelles analytisches

Berechnungstool verschiedene Annahmen getroffen werden:

e Die Querschnitte bleiben eben.
Die elementare Theorie der Biegung (ETB) setzt eine Vernachldssigung der
Schubverformung voraus. Dies trifft fiir schlanke Stéibe, wie Tragfliigelkédsten,

zZu.

e Die Wandstérke ist im Vergleich zu den sonstigen Abmessungen gering, so dass

eine Anderung der Spannung iiber der Wanddicke vernachlissigt werden kann.

e Es werden nur symmetrische Laminate eingesetzt, damit bleibt die Koppelma-

trix der Laminate unbesetzt B = 0.

e Ober- und Unterschale der Box sind symmetrisch belegt (Abbildung 2.5). Es
entstehen also Biege—Torsionskopplungen. Helikale Belegungen und die entste-

henden Zug—Tosionskopplungen werden nicht untersucht.
e Querspannungen sind vernachlassigbar.

e Bei der Bestimmung von Verformungen an gepfeilten Tragwerken gilt die An-

nahme einer effektiven Fliigelwurzel und Fliigelspitze nach Abbildung 2.6 (ver-
gleiche auch z.B.[7], [39], [40]).
Diese Annahme konnte durch FEM-Vergleichsrechnungen von M. Kerth ? [42]
bestitigt werden. Es hat sich dabei gezeigt, dass der Unterschied bei der Ver-
formungsrechnung zwischen gerader und schiefer Einspannung kleiner als 4%
bleibt.

3Neben dem Einfluss der schiefen Einspannung auf die Verformungsgré8en wurden von M. Kerth
aulerdem die Auswirkungen der Elastizitéit eines Fliigelmittelkastens auf das Verformungsverhalten
berechnet. Kernthema der FE-Untersuchung war jedoch die Bestimmung der Auswirkung anisotro-
per Flansche auf die Verformung gepfeilter und zugespitzter Fliigelmodelle. Eine grole Anzahl an
FE-Vergleichsrechnungen an anisotropen Rechteckkastentrigern wurden zuvor schon von A. Rasch
[41] durchgefiihrt
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AZW

B

Abbildung 2.5: Symmetrische Belegung der Flansche eines diinnwandigen Kastens

e Der Einfluss des Fliigelmittelkastens (center section) auf die Verwindung ist
gering (siehe [42]). Bei der Bestimmung der Biegelinie wird innerhalb von
FAME-W jedoch dessen Elastizitét beriicksichtigt. Die Steigung der Biegelinie
an der Fliigelwurzel ist deshalb ungleich Null.

e Es wird von nicht deformierbaren Querschnitten ausgegangen.

Reale Flugelwurzel
Effektive Fligelwurzel

Abbildung 2.6: Effektive Fliigelwurzel
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2.3 Spannungs—Dehnungsbeziehungen

)

Abbildung 2.7: Spannungszustand in der Fliigelschale

Die Spannungs—Dehnungsbeziechungen sind die bekannten Zusammenhénge fiir
ein ebenes Laminat entsprechend der klassischen Laminattheorie (CLT, siehe auch
[43, 36]).

Da im weiteren nur symmetrische Laminataufbauten untersucht werden sollen ist die
B-Matrix nicht besetzt (vergleiche Gleichung 2.1), und damit gilt, dass Scheiben—
und Plattenproblem entkoppelt bleiben. Da das Strukturmodell in einem Vorent-
wurfstool zum Einsatz kommt, wird keine Aussage iiber die Laminatreihenfolge ge-
troffen. Man beschréinkt sich deshalb allein auf das Scheibenproblem — also auf die
Berechnung der iiber die Laminatdicke verschmierten Steifigkeiten.

Zur Bestimmung der Steifigkeiten soll zunéchst die Einzelschicht betrachtet werden.

Die Gleichung fiir eine unidirektionale Einzelschicht (UD-Lage) lautet :

011 Qn le 0 €11
0922 = Qu @2 0 €22 (2.5)
Ti2 ), 0 0 Qe /pype \ 112/,

Aus der Summation iiber die einzelnen Lagen ergibt sich unter Beriicksichtigung des

Laminatwinkels 3 die verschmierte Steifigkeitsmatrix des Laminates.
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Man sieht, dass die Reihenfolge der Einzellagen keinen Einfluss auf die Scheibenstei-
figkeiten hat.

N Qu Q2 0 £
=> T(B)" | Qu @ 0 T(B:) " (2.6)
k=1 0 0 Q66 ) ypw ges
Die Transformationsmatrix ist:
cos(3)? sin(f3)? 2cos(3)sin(B)
T =|  sin(8) cos(B)?  —2cos(B)sin(B) (2.7)

—cos(B)sin(B) cos(B)sin(B) cos(B)? — sin(B3)*

Mit den gemachten Voraussetzungen ergeben sich die Spannungs- Dehnungsbezie-

hungen des Laminates zu :

o Qn Qn Qm €2z
Oss = Qm sz Qzﬁ €ss (2~8)
Tzs Qo1 Qo2 Qes Vzs

Die Belastung einer diinnwandigen Fliigelbox ist dominiert von den Spannungen in
Spannweitenrichtung (o,, > 0y,). Die auftretenden Querspannungen o4, werden zu
Null gesetzt.

Unter Vernachlédssigung dieser Querspannungen kann die Steifigkeitsmatrix weiter
reduziert werden, so dass der fiir das Berechnungsmodell verwendete Zusammenhang

fiir die reduzierte Steifigkeitsmatrix @) nun lautet:

= = o @ Q16Q26
Q — QH Qlﬁ — = Q22 Ql Q22 (29)
Q16 (oo Q6 — Q12Q26 Qo6 — Qs
Q22

Betrachten man einen diinnwandigen Querschnitt, so gilt unter Vernachléssigung

der Kriimmung* der Kontur folglich:

02z _ Qll Q16 €2z
( Tzs ) B ( Q16 Qoo ) ( Vs ) (2.10)

4Der Kastenquerschnitt wird idealisiert durch einen Polygonzug (siehe Abbildung A.1)
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2.4 Kinematik des diinnwandigen Querschnitts

Abbildung 2.8: Verformungsgrofien

Fiir die Verformungsgréfien der Querschnittskontur gelten in Abhéngigkeit der
Koordinaten und der Balkenverformungsgrofien (Abbildung 2.8) die folgenden Zu-

sammenhénge:
u(z,s) = uo(z) —y(s)o(2)
v(z,8) = wvo(z) + xz(s)p(2) (2.11)
w(z,s) = wo(z)+0,(2)y(s) + 0,(2)x(s)

Vernachldssigt man den Einfluss des transversalen Schubes (Annahme des Ebenblei-
bens der Querschnitte), so sind die lokalen Biegewinkel der neutralen Faser gleich

den ersten Ableitungen der Balkenachsenverformungen :

6,(=) = —uh(=) (2.12)

Damit vereinfacht sich die Gleichung fiir die Verformung w(z, s) in Balkenachsen-

richtung zu :
w(z, ) = wo(z) — vy(2)y(s) — ug(2)x(s) (2.13)
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Die Verdrehung eines diinnwandigen (Wandstérke < Querschnittsabmessungen) ge-
schlossenen QQuerschnitts lasst sich mit Hilfe der Schubverzerrung beschreiben. Dabei

ergibt sich mit der Torsionsfunktion

d
bas) = ) > (2.14)
@os(5) § Goo(o3i0e
die Verkniipfung zwischen Verdrillung und Schubverzerrung zu :
o(s)
= 2.15
e) = 5 (215)

Fiir den Fall eines Querschnitts mit konstanter Wandstéarke und konstantem Schub-

modul vereinfacht sich die Gleichung der Torsionsfunktion zu :

 Appt

U(z,8) = i (2.16)

App steht hier fiir die bekannte Bredt’sche Fldche und U fiir den Umfang des

einfach geschlossenen Querschnitts.

2.5 Balkenverformungen

Fiir die Forménderungsenergie des diinnwandigen Balkens der Lange L gilt:

]_ L
U= / j{ (0snan + Tosyas () dsd (2.17)
0

Setzt man die Spannungs-Dehnungsbeziehungen (Gleichung 2.10) ein findet sich :

1 (L[ ) )
U= p) /0 %<Q11€gz + 2Q16€22725 + Qo672 )t(5)dsdz (2.18)

Das Einsetzen der kinematischen Zusammenhénge in die Energiegleichung 2.18 er-
gibt :

1 /L _ _ _

U = 5/0 ?{(anéz — Quwyvy — Quiwyuye
—Quwyvyy + Qll’U(/),Qy2 + Quugugry
_QH’UJ{)USZL’ -+ QllquCL’Q + qugugxy

) _ _
+2Q16?w(/)¢, - 2@16?1}8@5,?/ - 2Q16 ?UJ(),QS/‘T

_

+Q66? ¢’2)t(s)dsdz (2.19)
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Mit Hilfe des Prinzips der virtuellen Arbeit finden sich die Differentialgleichungen zur
Beschreibung des Verformungsverhaltens eines Balkens mit Biege-Torsionskopplung.
Die Gleichungen ergeben eine analoge Formulierung zu den Arbeiten von Weishaar

[11]. In Matrixschreibweise ergibt sich dabei folgende Darstellung:

N EA ES,, ES,, ES, w)

M, | | BSw ElL, EIL, EK, || uf (2.20)
M, ES,, El, EI, EK,, % '
My ES, EK,, EK,, GJgg ¢

2.6 Bewertung der Verformungsbeeinflussung iiber
die Materialkoppelsteifigkeiten

Die Bewertung der Verformungen erfolgt anhand der erreichbaren Kopplungsgro-
Ben Q16 zwischen Zug und Schub aus den Steifigkeitsmatrizen. Man geht von den
Koppeltermen der reduzierten Steifigkeitsmatrizen (Gleichung 2.10) aus. Auch fir
die Bewertung von gedrehten Stringern lassen sich Werte fiir die Koppelsteifigkeiten

angeben. Diese berechnen sich nach Wiedemann [44] mit:

= ~( cos(B)* cos(B)3sin(3) >
QStringeT — cos(ﬁ)%z’n(ﬁ) cos(ﬁ)%in(ﬁf : Stringer

Die Gleichung zur Bestimmung der Stringerkoppelsteifigkeiten beruht auf der An-

(2.21)

nahme verschmierter Steifigkeiten der Stringer. Zur Reduktion auf eine 2 x 2 Stei-
figkeitsmatrix wird hier aber von verschwindenden Querdehnungen (€55 = 0) aus-
gegangen. Geht man von einem Fldchenverhéltnis Stringer zu Schale von 1 zu 2
aus, so sind die Koppelwerte der Stringer fiir einen Vergleich mit den Koppeleigen-
schaften der reinen Schale entsprechend zu reduzieren. Tragt man die erreichbaren
Werte fiir das [50/40/10]-Laminat iiber dem Schwenkungswinkel 3 auf, so ergibt
sich Abbildung 2.9.

Es lassen sich beziiglich der Material-Koppelwerte folgende Aussagen treffen :

e Die stirkste Kopplung wird durch das 0°3-Laminat erreicht.

e Ahnliche Kopplungen werden durch die CFK-Stringer mit [50/40/10]-Laminat
(Qstringer(B = 0) = 751002, (Material: Ciba 6376 HTA) erreicht. Mit stei-

mm?

gendem 0°-Lagenanteil werden die CFK-Stringer natiirlich entsprechend ef-

fektiver.
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15-10%

125-10% +

7500 -

5000

2500

Basislaminatfamilie
[50/40/10] .

2500 [

Koppelsteifigkeiten [MPa]

45 beta

5000 -

=7500 [ n

1104 1 1 1 1 1
110 0 5 10 15 20 25 30

Verdrehwinkel [°]

Abbildung 2.9: Koppelsteifigkeiten fiir verschiedene Laminatvarianten und gedrehte
Stringer.

e Das 45°3-Laminat erzeugt eine Kopplung in die andere Richtung, ist aber

effektiver als eine Verdrehung des Gesamtlaminates (5-Laminat).

e Um eine grofStmogliche Kopplung zu erreichen bietet es sich an, die Stringer

und das 0°3-Laminat in gleicher Weise zu verdrehen.

Genauso wie mit den schiefen Stringern lasst sich natiirlich auch bei einer isotropen
Auslegung mit metallischen Stringern eine Kopplung erzielen. Genau genommen ist
dieser Effekt bereits in allen gebauten Verkehrsflugzeugen enthalten, wenn je nach
Bauweise eine Vorder- oder Hinterholm parallele Anordnung der Stringer gewé&hlt
wurde (siche Abbildung 2.10). Geht man von einem Elastizitdtsmodul von 700002

mm?

fiir Aluminium aus, so lasst sich bei einem Verdrehwinkel der Stringer von etwa 3°

N
mm?2

beziiglich der Balkenachse ein Wert fiir die Koppelsteifigkeit von etwa 1800
erreichen. Dies entspricht der Koppelsteifigkeit eines f—Laminates mit [44/44/11] bei
einer Verdrehung um etwa 5,5°. Die Koppelsteifigkeit eines Faserverbundstringers

liegt entsprechend seines Langs—E-Moduls hoher (vergleiche Abbildung 2.9).
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Stringer parallel Balkenachse

ity SETE IR
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Abbildung 2.10: Stringerausrichtung

2.7 Riickrechung der Spannungen aus den
Verformungen

Bei gegebener duflerer Belastung finden sich die in Kapitel 2.5 beschriebenen Bal-
kenverformungen. Zusammen mit den kinematischen Bedingungen (Gleichung 2.11)
finden sich die Spannungen entlang der Kontur ausgehend von den Verformungen
wie im folgenden dargestellt.

Die Langsspannung ergibt sich aus :

Oz = Qllezz + Q167zs (222)

Die Verzerrungen sind mit den Balkenachsenverformungen verkniipft iiber :

/ " "

Vzs = %(b, (223)
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Damit lautet die Bestimmungsgleichung zur Berechnung der Zug- und Druckspan-

nungen in Balkenachsenrichtung in Abhéngigkeit der Verformungsgrofien:

App
U

0., = Quwy — Quyvy — Qurug + Q1o ¢’ (2.24)

Geht man von einem Querschnitt ohne Zugtorsionskopplung und einer Belastung im

Schubmittelpunkt aus, so reduziert sich obenstehende Gleichung 2.20 zu :

N EA 0 0 0 wh

M, |_ |0 EL, EL, EK, || u (2.25)
M, 0 EL, EI, EK, % '
My 0 FEK, EK, GJgp ¢

Die Balkenverformungen ergeben sich folglich aus der Inversion der Steifigkeitsmatrix
ET und dem Belastungsvektor M

- —1

T=E M (2.26)

Damit finden sich die Langsspannungen o, direkt aus :

A T
Qu
—Quy
anx

A
Q1652

Vernachléssigt man den Einfluss der Querkraft auf die Schubspannungsverteilung, so

<y

(2.27)

ergibt sich in einzelligen diinnwandigen Schale zusétzlich zu dem konstanten Schub-
fluss eine Uberlagerung von Koppelschubfliissen aus der Biegung.

Diese ergeben sich mit :
T

Quo
—Q16Y
_—QMZU

A
Qg 222

(2.28)

<y

Tzs =



Kapitel 3

Zulassige Spannungen im
Vorentwurf

3.1 Festigkeit von Faserverbundtragfliigeln

Die Festigkeit von Tragfliigeln wird mafigeblich von den zuldssigen Spannungen in
Ober- und Unterschale des Tragfliigels bestimmt. Wéahrend vor allem auf der Fliigel-
oberseite des Auflenfliigels Instabilitdten (Beulen) eine Rolle spielen, bleibt im rest-
lichen Bereich eines Faserverbundtragfliigels die Festigkeit der Fliigelschale entschei-
dend. Bei Faserverbundwerkstoffen ist durch die erforderliche Beriicksichtigung der
Auswirkungen von Kerben und Vorschéddigungen ein relativ niedriges Spannungs-
bzw. Dehnungsniveau anzusetzen, so dass man zumindest im Vorentwurf von einem
,no-growth-approach” von Schéden ausgeht und deshalb eine weitere Abminderung
der zuldssigen Spannungen nicht vorgenommen wird. Zwingend ist jedoch eine Ab-
minderung der Spannungen zur Beriicksichtigung des Feuchte- und Temperaturein-
flusses. Wihrend bei einer rein metallisch-isotropen Auslegung des Fliigel kaum Pro-
bleme mit der Zuweisung von Steifigkeiten und Festigkeiten entstehen, muss man
sich beim Faserverbundaufbau die Abhéngigkeit der Steifigkeiten und Festigkeiten
von der Laminatfamilie verdeutlichen.

Die folgenden Abbildungen 3.1a und 3.1b sollen zeigen, wie sich die Werkstoffkenn-
werte je nach Laminatfamilie éndern. Es zeigen sich dabei Ahnlichkeiten in den

Verlaufen der Steifigkeiten und Festigkeiten.

47



48 KAPITEL 3. ZULASSIGE SPANNUNGEN IM VORENTWURF
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Abbildung 3.1: Langs-E-Moduln und zuléssige ZTL-Druckspannungen fiir orthotro-
pe und klassisch anisotrope Laminatfamilien mit 10%-90°-Lagenanteil. Rechnung
nach CLT

Bei der zuldssigen Bruchspannung (nach ZTL!) stellt man bei den orthotropen
Laminaten den Wechsel der Versagensart von Faserbruch zu Zwischenfaserbruch
fest, wiahrend die anisotropen Laminate durchweg auf Zwischenfaserbruch versa-
gen. Interessant ist dabei, dass im Fliigelbau Laminatfamilien eingesetzt werden die
einen +45°%-Lagenanteil von 30% bis 80% aufweisen. Somit kann bei reiner Zug- oder
Druckbelastung von einem Versagen auf Zwischenfaserbruch ausgegangen werden.
Die Kenntnis um das Versagen der ungestorten Laminatstruktur allein reicht jedoch
als Information zur Vordimensionierung nicht aus.

Weitere Punkte bei der Auslegung der Faserverbundstrukturen sind die Verbin-
dungstechnik und die Reparierbarkeit der Bauteile. Obwohl die Einzelteile zuneh-
mend durch Kleben miteinander verbunden werden, bleibt auf absehbare Zeit aus

Zulassungsgriinden die Niettechnik zur Verbindung der Bauteile dominierend. Bei

'Es gibt noch eine Reihe weiterer Versagenshypothesen. So hat sich aus den Anfingen der
Festigkeitstheorien fiir Laminate im Laufe der Zeit neben, von Mises 1913, Hill 1948, Norris 1963,
Hoffmann 1967, Tsai-Wu 1971, auch die ZTL-Hypothese aus dem deutschen Forschungsprogramm
Zukunft Technik Luft 1979 entwickelt.
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einer Reparatur werden im einfachsten Falle CFK-Doppler aufgenietet. Man hat also
grundsétzlich von einer Struktur mit Kerben auszugehen. Diese Tatsache hat einen
entscheidenden Einfluss auf die zuléssigen Spannungen in Faserverbundbauteilen.
Obwohl bei der Untersuchung der Materialfestigkeiten gekerbter Proben im Expe-
riment logischerweise verringerte Festigkeiten zu erkennen sind, entsteht durch die
Kerbwirkung eine geringere Streuung der Festigkeitskennwerte. Folglich reduziert
sich der Probenaufwand der Kennwertbestimmung fiir Zulassungszwecke. Aus die-
sem Grund wurden bereits 1994 bei Airbus von Kréber [45, 37] Probenprogramme
durchgefiihrt, um die Kennwerte gekerbter Proben zu ermitteln. Bei der Auswertung
der Kennwerte zeigte sich die erwartete geringere Streuung der zulédssigen Spannun-
gen im Vergleich zu den ungekerbten Proben. Die so bestimmten experimentellen
Daten gelten jedoch nur fiir eine einachsige Léngsbelastung. Fiir die Ober— und Un-
terschale des Tragfliigels ist dies zwar die dominierende Belastung. Jedoch nimmt
das Verhéltnis aus Schub— zu Langsspannungen zur Fliigelspitze hin deutlich zu
(vergleiche Abbildung 3.6b), so dass die Schubspannungen bei der Dimensionierung
beriicksichtigt werden miissen (vergleiche auch S. 31 ff). Als Grundlage zur Festle-
gung der zuldssigen Spannungen der Fliigelschale sollen deshalb fiir die weiteren Un-
tersuchungen die zulissigen Werte gekerbter Laminate unter Zug/Druck und Schub

erfasst werden.

3.2 Spannungsverteilung am Bohrungsrand der
anisotropen Scheibe

Die Beriicksichtigung der Kerbfaktoren soll wéahrend der Vorentwurfsphase gesche-
hen. Hierzu wird ein Verfahren benétigt, das es erlaubt auch ohne Kenntnis der
Laminatreihenfolge eine Aussage iiber die zuldssigen Spannungen eines gekerbten
Laminates zu treffen. In der Vorentwurfsphase sind auch eine Vielzahl von Varian-
ten zu untersuchen. Dazu gehoren natiirlich gerade bei einem Faserverbundfliigel
Rechnungen mit den unterschiedlichen Laminatfamilien.

Da in dieser Phase der Flugzeugprojektierung noch keine detaillierte Strukturdimen-
sionierung mit FEM durchgefiihrt werden kann, konnen auch keine Effekte durch die
Laminatreihenfolge untersucht werden. Biegeanteile in der Ober- und Unterschale

der Fliigelbox sollen deshalb vernachlassigt werden.
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Zur Berechnung der Kerbfaktoren im anisotropen Laminat wird auf die Arbei-
ten von Sawin [46] zuriickgegriffen. Sawin stellt den Weg von der Definition einer
Spannungsfunktion an der Kreisbohrung zur Bestimmung der Kerbfaktoren am Boh-
rungsrand dar. Dieser Ansatz, der ebenso bei Lekhnitskii [47] aufgefithrt wird, ist
in den Untersuchungen von Kréber [37] aufgegriffen worden. Hier wird ebenfalls der
Abgleich mit den experimentellen Untersuchungen zur Bestimmung von Laminat-

festigkeiten gekerbter Proben gezeigt.

3.2.1 Berechnungsschema

Aufbauend auf den Arbeiten von Sawin [46] und Krober [48] wird folgendes Berech-

nungsschema zur Ermittlung der Kerbfaktoren der anisotropen Scheibe gewéhlt:

e Bestimmung der Koeffizienten

In der ebenen Elastitzitétstheorie fithrt die Vertréaglichkeitsforderung nach dem
Einsetzen in die Spannungs-Dehnungsbeziehungen auf eine Differentialglei-
chung. Das Gleichgewicht wird durch die Verwendung der Ary’schen Span-
nungsfunktion erfiillt. Die allgemeine Losung héngt von den Wurzeln der so-

genannten charakteristischen Gleichung
a1134 — CL1683 + (2@12 + a66)32 — 2@268 + G99 = 0 (31)

ab. Die Koeffizienten a;; sind Elemente der Nachgiebigkeitsmatrix a = A~! der
Scheibe. Entsprechend spielt nur die Matrix A bzw. die verschmierten Steifig-
keiten des Laminates eine Rolle. Mit Hilfe von Energiebetrachtungen hat Lek-
hnitskii [47] nachgewiesen, dass obige Gleichung keine reellen Losungen haben
kann. Die Losungen s; und sp (und die dazugehorigen komplex Konjugierten
s3, s4) sind komplex oder rein imaginér.

Man kann schreiben :

s1=a;+ it s3=aq — Bt

Sg =g+ ot S4 = g — Pl (3:2)

Fiir isotrope Werkstoffe vereinfachen sich die Losungen zu s; = s; = 4. Es
ergibt sich dann ein Kerbfaktor fiir reinen Zug in x-Richtung von «, = 3. Die

Grole der reellen Losungen a; o und [y ist ein MaB dafiir, wie stark eine
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anisotrope Scheibe von der isotropen abweicht. Bei orthotropen Laminaten
wird die charakteristische Gleichung wegen a4 = ags = 0 biquadratisch. Die
charakteristische Gleichung lasst sich in diesem Fall durch Substitution auf

eine direkt 16sbare quadratische Gleichung reduzieren.

e Belastung in Hauptachsenrichtung

Bestimmung der Belastung in den Hauptachsenrichtungen py, p;;r aus der ge-

gebenen allgemeinen &dufleren Last p,, p.,. (Abbildung 3.2)

(X pl
p| 1 a
-« —_—
-« —
-— y P ||
R — 9 E—
-« —_—
«——
X
D —_—
D —_—
D —_—
— |V« e

Abbildung 3.2: Bezeichnungen an der Scheibe mit offener Bohrung unter kombinier-
ter Belastung

e Komplexe Koordinaten am Bohrungsrand

Bildung der komplexen Koordinaten aus den reellen Koordinaten am Boh-

rungsrand (Bohrung mit dem Durchmesser d):

21(z,y) =x +ys; = ;i (cos(¥) + sin(d)sy) (3.3)

2o(2,y) = v+ ysg = g (cos(V) + sin()sz)

e Ableitungen der Spannungsfunktionen

Berechnung der Ableitungen der Spannungsfunktionen fiir jede Hauptachsen-
richtung.
Die Spannungsverteilungen der gelochten Scheibe ergeben sich aus der Uberla-

gerung der Spannungsverteilung der ungestorten Belastung zusammen mit den
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Spannungsfunktionen der Bohrung. Ein allgemeiner ebener Belastungszustand
wird dabei entsprechend der Hauptachsen in zwei Belastungsfille aufgeteilt,
getrennt gerechnet und wieder iiberlagert.

Zur Berechnung der Spannungsverteilung gelten die Ableitungen der Span-

nungsfunktionen ¢(x,y) und ¥ (zx,y):

) = — ipk B z(2,y)
. 2d(s1 — s2)(1 +51) : \/21(1:,?;)2 - (%)2 (14 s2) o
' _ LD Ko o 22(x7y)
T e | e (9
Mit der Abkiirzung x:
K = g [szsm(Za) + 2cos(a)? +i (2525in(a)2 + sin(Qa))} (3.5)

2 = & [s15n(20) + 2008(0)? +# (25150m(0)” + sin(20)

Spannungsverteilung am Bohrungsrand

Die Spannungsverteilung am Bohrungsrand findet sich aus der Uberlagerung

der Losungen fiir die beiden Hauptachsenzusténde p; und pyr:

o.(z,y) = prcos(ar)® +2Re (S%(ﬁ} + sy (z, y)) (3.6)
+p1r cos(ar)® + 2Re (810 + s3¢7,(x,y))
oy(z,y) = prsin(ar)’ +2Re (¢] +bi(2,y))
= +pu sin(ar)® + 2Re (¢ + ¢ (2,y))
Toy(2,y) = prsin(ar)cos(ay) — 2Re (s10] + s207 (2, y))
= +pir sin(arr)cos(arr) — 2Re (167, + 5207, (2,y))
Die Indizes I und I bedeuten dabei jeweils, dass die entsprechenden Werte p

und « fiir die Hauptachsenbelastung einzusetzen sind.

Tangentialspannungen am Bohrungsrand

Zur Berechnung der Tangentialspannungen ist der Spannungsvektor zu trans-
formieren. Der Bohrungsrand muss frei von Normal- und Schubspannungen

sein.



3.2. ANISOTROPE SCHEIBE 53
o Kerbfaktoren

Die gesuchten Kerbfaktoren am Bohrungsrand werden schliefflich aus der Nor-
mierung mit der maximalen Hauptachsenspannung gebildet.
o
pr

ag = (3.7)
Das hier beschriebene Verfahren wurde in einem MathCad-Programm [49] umge-
setzt, das es ermoglicht, fiir jeden beliebigen Aufbau und jede beliebige ebene Belas-
tungskombination, die Verteilung der Kerbfaktoren entlang der Bohrungsumfanges
zu bestimmen.

Die oben angegebenen Gleichungen beschreiben den Berechnungsgang fiir eine Kreis-
bohrung, eine Umsetzung des Verfahrens zur Berechnung elliptischer Bohrungen ist

jederzeit moglich.

3.2.2 Kerbfaktoren fiir klassisch anisotrope Laminate bei
einachsiger Belastung

Bevor auf die Auswirkungen einer Belastung der Scheibe durch Druck/Zug und
Schub eingegangen wird, sollen zunéchst die Effekte durch die Anisotropie bei ein-
achsiger Belastung dargestellt werden. Abbildung 3.3a zeigt die Kerbfaktoren fiir
Lingsbelastung fiir die verschiedenen anisotropen Laminatvarianten fiir 3 = 10°.
Es ist zu erkennen, dass die Kerbfaktoren fiir die 5 und 0° f—Varianten bis zu einem
+45%Lagenanteil von 50% einen kleineren Kerbfaktor besitzen als die orthotropen
Laminate. Dagegen erzeugt ein Verdrehen der 45°-Lagen im Vergleich zum ortho-
tropen Fall grundsitzlich einen hoheren Kerbfaktor. Bei 50% 45°-Lagen erreicht
man hier einen um 7% iiberhohten Kerbfaktor.

In Abbildung 3.3a sind die Werte fiir die unterschiedlichen Laminatvarianten mit
konstantem 90°-Lagenanteil von 10% dargestellt. Genaue Zahlenwerte der Kerbfak-
toren fiir Verdrehwinkel von 52 und 109 sind in Anhang C zusammengestellt. Wie
sich die Kerbfaktoren in Abhéngigkeit vom Verdrehwinkel 8 verhalten ist fiir die
Laminatvarianten in den Abbildungen 3.3b-d dargestellt. Unterhalb einer Grenze
von ungefihr 50% nehmen die Kerbfaktoren beim £ und 0° f-Laminat mit zuneh-
mendem Verdrehwinkel weiter ab. Im Gegensatz dazu zeigen die Laminate mit den

gedrehten +45°-Lagen wie erwartet die entgegengesetzte Tendenz.
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(c) normierte Kerbfaktoren fiir 10%-90°—
Laminate, 0°3-Laminat.

(d) normierte Kerbfaktoren fiir 10%-90°—
Laminate, 453 Laminat.

Abbildung 3.3: Normierte Kerbfaktoren fiir verschiedene anisotrope Laminatfamilien
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3.2.3 Kerbfaktoren bei einer kombinierten Belastung

Gemaéfl dem Berechnungsschema (Kapitel 3.2.1) lassen sich die Kerbfaktoren entlang
des Bohrungsumfanges fiir beliebige Laminatfamilien unter allgemeiner Belastung
bestimmen. Da in der Fliigelschale Léngsspannungen und Schub gemeinsam auftre-
ten sollen im folgenden Kombinationen aus p, und p,, néher betrachtet werden.

Zunichst wird am Beispiel eines giangigen [50/40/10]-Laminates gezeigt wie sich die

Verlaufe der Kerbfaktoren v, entlang des Bohrungsumfanges (Abbildung 3.4) fiir
J %7 %7
[50/40/10] &ndern. Fiir einen steigenden Schubanteil erkennt man das Wandern des

vier verschiedene Belastungsverhéltnisse (V' = pg,/p, = 0 1) fiir das Laminat
maximalen Kerbfaktors zu hoheren Winkeln 9. Die Verteilung der Kerbfaktoren wird
dabei nicht nur gedreht, sondern auch verzerrt.Ein &hnliches Bild ergibt sich bei der
Untersuchung der anisotropen Laminate. Hier wird schon bei reiner Langsbelastung

eine unsymmetrische Kerbfaktorverteilung erzeugt.

pxy/px=0 pxy/px=0.33
| | | |
| | | |
[ | | |
pxy/px=0.66 pxy/px=1
| | | |
| | | |
' | { |
D — —»
-« —»
— 5 pxy [[— &
-« 9 —
-« —
-« > —
D —
D —
«—] —
Ve —

Abbildung 3.4: Kerbfaktoren fiir verschiedene Belastungsverhéltnisse, Laminat

[50/40/10]
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Abbildung 3.5 zeigt dies deutlich fiir die 3 anisotropen Laminatvarianten fiir
3 = 209 . Entsprechend werden nun fiir verschiedene Belastungskombinationen auch
die Kerbfaktorbilder der anisotropen Laminate gedreht und verzerrt. Da es sich bei
den hier untersuchten Materialien aber um FVW handelt, muss nun auf jeden Fall
die Richtungsabhéngigkeit der Festigkeiten beriicksichtigt werden. Eine Aussage der
Festigkeitseigenschaften iiber die Kerbfaktoren wie im isotropen Falle ist nicht mehr
moglich. Die Einbeziehung der Festigkeitseigenschaften mit Hilfe einer Versagens-
hypothese fiihrt dann zu der Definition eines Versagensmodells fiir den Vorentwurf
(Kapitel 3.3).

Gesamtlaminat gedreht 0°-Lagen gedreht

pxy/px=0
B=20°

+45°-Lagen gedreht

Abbildung 3.5: Kerbfaktoren fiir anisotrope Laminatvarianten, reine Langsbelas-
tung, § = 20°

3.2.4 Last- und Spannungsverhiltnisse am Fliigel

Bei den Fliigellasten dominieren die Biegemomente gegeniiber den Torsionsmomen-
ten. Folglich ist die Ober- und Unterschale von Tragfliigeln vorwiegend durch Léngs-
spannungen belastet. Die auftretenden Schubspannungen aus Querkraft und Torsi-
on sind maximal von gleichem Betrag wie die Zug- bzw. Druckspannungen. Ab-

bildung 3.6a zeigt das Verhéltnis der Biege- und Torsionsmomente fiir einen 2,5g-
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(a) Schnittlasten am Tragfliigel, Verhiltnis (b) Verhiltnis Schubspannungen zu Léngs-
Torsionsmomente zu Biegemomente spannungen in der Fliigelbox

Abbildung 3.6: Last und Spannungsverhéltnisse in der Fliigelbox am Beispiel eines
Flugzeuges der Megalinerklasse

Abfanglastfall. Die Werte entstammen einer Dimensionierungsrechnung mit FAME-
W am Beispiel eines Flugzeuges der Megaliner-Klasse mit Aluminium-Fliigel. An-
hand der Darstellung der Spannungsverhéltnisse in Abbildung 3.6b sieht man, dass
im Innenfliigelbereich der Zugspannungsanteil dominiert. Die in Abbildung 3.7 dar-
gestellten Spannungskombinationen entsprechen nun allen Berechnungspunkten in-
nerhalb der Fliigelbox in Fliigeltiefenrichtung und allen spannweitigen Stiitzstellen.
Das Diagramm gibt den Uberblick aller in der Box auftretenden Spannungskombi-
nationen. Hier ldsst sich ebenfalls sehen, dass der Anteil der Schubspannungen (aus

Querkraft- und Torsion) an den Léngsspannungen maximal vom gleichen Betrag ist.
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Abbildung 3.7: Lokales Verhéltnis der Schubspannungen zu den Léngsspannungen
in der Fliigelbox

3.3 Ableitung eines einfachen Versagenskriterium
fiir den Vorentwurf

Um eine kombinierte Belastung aus p, und p,, auf eine pragmatische Weise in die
Vorauslegung der Tragfliigel zu integrieren, ist fiir isotrope Werkstoffe folgendes

Vorgehen vorgesehen:

e Berechnung der maximalen Kerbfaktoren auf dem Bohrungsrand fiir eine ein-

achsige Belastung

e Abgleich der zuléssigen rechnerischen Spannungen mit den experimentellen

Ergebnissen

e Ermittlung der Versagenskurve fiir kombinierte Belastungen anhand der mit

experimentellen Ergebnissen kalibrierten Kerbfaktoren.
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Man kann sich den Einfluss der Kerbe auch als Transformation der Spannungsver-
héltnisse vorstellen. Durch die Kerbe verdndert sich ausgehend vom ungestorten
Spannungszustand das Niveau der Tangentialspannungen entlang des Bohrungsran-
des. Weiterhin gilt bei Faserverbundwerkstoffen nicht, dass der maximale Kerbfaktor
gleich der maximalen Schédigung entspricht. Bei den Laminaten muss zusétzlich auf
die Belastungsrichtung Riicksicht genommen werden.

Um nun zu einer Aussage iiber die Festigkeiten gekerbter FVW bei kombinierter

Belastung zu gelangen soll wie folgt vorgegangen werden:

e Bestimmung der Tangentialspannungen am Bohrungsrand.

e Anhand der neuen Belastungskombinationen (Tangentialspannung und Tan-
gentenrichtung) am Bohrungsrand werden die Reservefaktoren mit Hilfe der
Z'TL-Hypothese berechnet.

e Die Stelle des minimalen Reservefaktors bei reiner Druckbelastung dient als

Referenz zur Skalierung der globalen Versagensspannung.

e Mit diesem minimalen Reservefaktor und der Referenzspannung aus dem Ex-

periment erfolgt die Skalierung aller OH-Spannungskombinationen.

Da die Gestaltinderungsenergiehypothese (Gleichung 3.8) zur Dimensionierung der
isotropen Werkstoffe in FAME-W verwendet wird, liegt es nahe, ein vereinfachtes

Versagenskriterium fiir Faserverbundwerkstoffe auf analoge Weise zu definieren.

oy = \/0’22 + 30607'5,2Z S O zul (38)

Durch die Uberlagerung der zuldssigen Spannungsraume fiir 0., und 7., aus der
ZTL-Hypothese und den Rechnungen zu den Kerbfaktoren finden sich entsprechend
andere zuldssige Spannungskombinationen. Zur Integration in FAME-W wird die
folgende Ndherung (Gleichung 3.9) zur Ermittlung der Vergleichsspannung vorge-
schlagen.

Es handelt sich dabei um je eine verschobene Ellipse fiir Zug— und Druckseite (Ab-
bildung 3.8). Die Grofe der Verschiebung und die Skalierung der Schubspannungen

ergibt sich dabei aus den zulédssigen Langsspannungen.

(022w + A0 )?

5 2 — Ao <ozu (3.9)

g oyy = +\/(ozz + Ao)? + -
zul
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2
ODasul + Ao
Druck:oyp = —4/(0. + Ac)? + %TEZ — Ao < 0pu
Tzul
it A o O Dzul < >
mit g = (UDzul - UZzul) : y  ODzul > Oa OZzul = 0
0 Zzul

Die zuldssige Vergleichspannung héngt jetzt also vom Verhéltnis der zuldssigen
Schub- zur Langsspannung ab. Die unterschiedlichen Werte fiir Zug und Druck lassen
sich in FAME-W direkt beriicksichtigen, da fiir Ober- und Unterschale des Fliigels
unterschiedliche Grenzwerte vorgegeben werden konnen. Dieses vereinfachte Kriteri-
um ist ein geeignetes Verfahren fiir den Fliigelvorentwurf mit dem bei der Dimensio-
nierung der Schubspannungseinflufl beriicksichtigt werden kann. Fiir das vorgestellte
Verfahren zur Bestimmung der zulédssigen Spannungskombinationen gelten folgende

Eigenschaften und Randbedingungen:

Versagensmodell ZTL-Hypothese

T Versagens-

mit Experiment skalierte

OH-ZTL-Versagenskurve t zuldssige Druckspannung =

| Referenzwert aus
Experiment =
1 Skalierungswert

Abbildung 3.8: Qualitative Darstellung: Vereinfachtes Versagenskriterium fiir ge-
kerbte Laminate im Vergleich mit den ZTL-Spannungen und den unskalierten OH-
ZTL-Spannungskombinationen
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e Das Kriterium kann einfach abgeglichen werden. Es erfolgt eine Skalierung

durch experimentelle Ergebnisse.

e Durch die wenigen erforderlichen Parameter ist das Kriterium einfach in FAME-
W zu integrieren. Druck— und Zugseite der Fliigelbox werden getrennt berech-

net.
e Eine Momentenbelastung in der Laminatebene wird vernachléssigt

e Es werden nur die verschmierten Laminatsteifigkeiten beriicksichtigt. Auf die

Laminatreihenfolge wird nicht eingegangen.

e Die Rechnungen gelten nur fiir symmetrische Laminate B=0, eine Kopplung

von A und D-Matrix wird folglich ausgeschlossen.

e Querspannungen werden vernachlissigt o, = 0.

Tabelle 3.3 zeigt die mittleren Fehlerbetrége beim Vergleich der Berechnung der Re-
servefaktoren anhand der Kerbfaktoren mit anschlieBender Anwendung der ZTL—-
Hypothese (vergleiche Seite 59) mit dem vereinfachten Versagenskriterium nach
Gleichung 3.9. Auch beim Einsatz von gedrehten Laminaten, mit Verdrehwinkeln
kleiner 109, bleibt der mittlere Fehlerbetrag unter 9%. Zur Fehlerbestimmung wur-
den alle moglichen Spannungskombinationen aus Léngs/Druck— und Schubspannun-
gen herangezogen. Bei den im spéteren Verlauf eines Flugzeugprojektes notwendigen
Festigkeitsnachweisen geht man zu Rechnungen mit zugelassenen FE-Programmen

(Nastran) iiber. Diese beriicksichtigen dann auch die Anteile der Biegebelastung in

Laminat | Variante mittlerer
Fehlerbetrag
[70/20/10] - 7.5 %
(60/30/10] - 6.2 %
[50/40/10] - 4.0 %
[50/40/10] | 1095 6.1 %
[50/40/10] | 10°-083 8.2 %
[50/40/10] | 1094503 7.6 %
[30/60/10] - 2.7 %

Tabelle 3.1: Betrédge der mittleren Fehler des Versagensmodells im Vergleich mit den
berechneten OH-ZTL-Spannungskombinationen.
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der Schale. Ebenso lassen sich lokale Effekte durch Mannlochdeckel untersuchen und
es konnen die Einfliisse durch unterschiedliche Laminatreihenfolgen beriicksichtigt
werden. Um zu dieser Datenfiille an Ergebnissen zu gelangen ist folglich auch ein
héherer Aufwand zur Modellgenerierung notwendig. Deshalb sind in néchster Zeit
auch die analytischen Verfahren wie FAME-W gerade im Bereich des Vorentwurfs
durch ihre geringeren Antwortzeiten im Vorteil.

Fiir die Vergleichsrechnungen mit FAME-W| die im folgenden Kapitel zusammen-
gestellt sind, wurde mit Ao = 0 (Gleichung 3.9) gerechnet. Es werden dabei als
zuléssige Spannungswerte die der ungekoppelten Querschnitte verwendet. Um die-
sen Ansatz zu rechtfertigen, sind die maximalen Verdrehwinkel nach Breuer [50]
auf 109 eingeschrinkt. Bis zu dieser Grenze kann davon ausgegangen werden, dass
die Bruchspannungen ungefiahr konstant bleiben. Fiir grossere Verdrehwinkel liegen
noch keine Daten vor. Dieser Weg wurde gewéhlt, da sich erst mit experimentell
und statistisch abgesicherten Grenzwerten eindeutige Aussagen machen lassen. Im
Moment zielen weitere Arbeiten darauf ab, die beiden Ansétze aus analytischen Ver-
fahren und finiten Elementen zu koppeln. Nur so lassen sich die Entwicklungszeiten
weiter reduzieren und nur so erweitert sich die Bandbreite zur Optimierung.

Fiir zukiinftige Entwicklungen sind Alternativen zu den Nietverbindungen gefragt,
die eine geringere Spannungskonzentration verursachen. Ein Ansatz ist dabei die
Moéglichkeit der Mikroverbinderelemente. Hierbei wird die Grofle der Verbindungs-
elemente reduziert und deren Zahl erhoht. Auf diese Weise lassen sich weitaus ge-
ringere Kerbfaktoren erzielen [51]. Vielleicht ergeben sich in Zukunft auch durch
den Einsatz neuer Werkstoffsysteme praktikablere Reparaturmoglichkeiten. Durch
die Reparaturverfahren werden die zulédssigen Spannungen mafigeblich beeinflusst.
Folglich kénnen z.B. Laminate, die zwar eine geringere Festigkeit (ungekerbt) be-
sitzen als gingige Systeme durchaus von Vorteil sein, wenn durch intelligente und
effiziente Reparaturverfahren geringere Kerbwirkungen ertragen werden miissen und

die Zulassungsspannungen hoher ausfallen kénnen.



Kapitel 4

Effekte der elastischen
Fliigelauslegung

Die folgenden Kapitel enthélt die Zusammenstellung der wichtigsten Ergebnisse,
Erkenntnisse und Erfahrungen nach der Integration des in Kapitel 2 aufgestellten
Strukturmodells und unter Verwendung des Versagenskriteriums aus Kapitel 3.

Bei der Vorauslegung von Fliigeln ist man natiirlich immer versucht, die bestehenden
Verfahren weiter zu verfeinern. So ergaben sich eine Reihe Fragestellungen, die iiber

die direkte Betrachtung eines Faserverbundfliigels hinausgehen.

4.1 Programmaufbau von FAME-W

FAME-W bietet die Moglichkeit, bereits im Vorentwurf verschiedenste Fliigelvarian-
ten bewerten zu kénnen. Zur Fliigelauslegung und Gewichtsbestimmung muss grund-
sdtzlich das aeroelastische Problem aus dem Zusammenspiel von Aerodynamik, Las-
ten und Struktur betrachtet werden. Im Programm FAME-W wird nun diese Pro-
blematik um die Strukturdimensionerung erweitert. Es wird nicht mehr, wie sonst
bei vielen aeroelastischen Fragestellungen {iiblich, von bekannten Steifigkeitsvertei-
lungen ausgegangen. Vielmehr wird im Auslegungsprozess unter Beriicksichtigung
der elastischen Effekte die Primérstruktur dimensioniert. Das Wechselspiel der ver-
schiedenen Disziplinen ist in Abbildung 4.1 dargestellt. Die Strukturdimensionierung
erfolgt also im aeroelastischen Kreis (sizing in the loop). Somit wird im Programm

die elastische Auftriebsverteilung zur Bestimmung der Lasten beriicksichtigt. Flii-

63
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Verformungen \

Lasten /. Dimensionierung

. Aerodynamik

Abbildung 4.1: Multidisziplindre Problematik beim Fliigelentwurf

gelverformungen fiir verschiedene Limitlastfélle sowie Verformungen wéahrend des
Reisefluges konnen ermittelt werden. Bis auf Boenlastféille wird dabei immer vom
getrimmten Flugzeug ausgegangen. Der Entwurfsprozess in FAME-W gliedert sich
in 3 Iterationsschleifen. Nach der Ermittlung einer Startlosung fiir die Steifigkeits-
und Massenverteilung werden bei konstanten Steifigkeiten die Fliigellasten aus der
Auftriebsverteilung des elastischen Fliigels bestimmt. Im néchsten Loop bleiben die
Lasten konstant und die Steifigkeiten werden neu berechnet. Um den aerodynami-
schen Auslegungspunkt zu erfiillen, muss die Verwindungsverteilung in der Bauform
(jig shape n=0) ebenfalls iteriert werden (vergleiche auch Tabelle 4.1). Durch den
Aufbau von FAME-W ist es weiterhin moglich Ergebnisse der starren und elastischen
Rechnung direkt zu vergleichen. Der Begriff der starren Rechnung bedeutet dabei ei-
ne im 1g—Reiseflug eingefrorene Fliigelverformung (flying shape n=1). So kénnen die
Auswirkungen der Elastizitdt ausgeschaltet werden. Fiir weitere Informationen zum
Dimensionierungsprozess, Berechnungsablauf und den Mdoglichkeiten von FAME-W
sei auf die angegebene Literatur verwiesen [2, 6, 9, 10, 52, 53, 54, 55, 31].

Im Vergleich zu rein numerischen Verfahren bietet die heuristische Vorgehens-
weise den Vorteil, dass z.B. einzelne Effekte ausgeblendet werden kénnen, um so
deren Sensitivitdt zu beriicksichtigen. Genauso kénnen Berechnungsergebnisse di-
rekt auf die Anwender zugeschnitten werden. Als wichtigster Punkt ist dabei zu
nennen, dass so flexibler auf die Schnittstellenproblematik beim Zusammenwirken
mit anderen Verfahren im multidisziplindren Entwurfsprozess eingegangen werden
kann. Wie schlagkréftig dieser Ansatz ist, zeigt sich darin, dass zur Zeit Arbeiten
beginnen, FAME-W mit FEM!- und CFD?2-Verfahren zu koppeln. So kann FAME-W

nnerhalb des Technologievorhabens ProHMS (Prozesskette Hochauftrieb mit Multifunktio-
nalen Steuerflichen) wurde eine Verbindung zum Autodim-Prozess geschaffen. Dabei werden von
FAME-W die zu den Fliigelsteifigkeiten passenden Lasten an den automatisierten Dimensionie-

rungsprozess fiir ein FE-Modell geliefert.
’Ebenfalls im Rahmen von ProHMS sind FAME-W und das Aerodynamikverfahren EZaero
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Lasten fiir jeden Lastfall

Lasten bei konstanten Steifigkeiten

Fliigellasten

T TIteration |
Fliigelverformungen
T Tteration |
Steifigkeiten bei konstanten Lasten

Spannungen in der Fliigelbox
T Tteration |
Fliigelsteifigkeiten

Retwist mit den neuen Steifigkeiten

Berechnung der jig-shape

Fliigellasten im Auslegungspunkt

Verformungen im Auslegungspunkt
T TIteration |
jig shape

Tabelle 4.1: Dimensionierungsprozess in FAME-W nach Kelm und Grabietz [6]

zum einen dazu verwendet werden, Startlosungen fiir aufwendigere Rechenverfahren
zu liefern und deren Rechenzeit zu verkiirzen. Andererseits dienen die Berechnungs-
ergebnisse gleichzeitig zur Validierung der Rechengenauigkeit und bieten umgekehrt
die Moglichkeit FAME weiter zu verbessern.

gekoppelt worden um zu einer gemeinsamen Bewertung von Gewicht und Gleitzahl innerhalb eines
Optimierungsprozesses zu gelangen [31].
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4.2 Beispiel-Flugzeuge

Zur Untersuchung der Moglichkeiten eines Faserverbundfliigels mit dem in dieser
Arbeit beschriebenen Verfahren wurden vier verschiedene Flugzeugtypen fiir Ver-
gleichsrechnungen mit FAME-W herangezogen. Die Flugzeugtypen sind dabei so
gewihlt, dass das existierende Abflugmassenspektrum vom Kurzstreckenflugzeug bis
zum Megaliner moglichst gleichméfig abgedeckt wird. Tabelle 4.2 listet die Eckda-
ten der vier fiktiven Flugzeugtypen auf. Die Flugzeugdaten wurden so gewéhlt, dass

die untersuchten Félle denen der realen Flugzeuge (Airbusfamilie vom A320 bis hin

zum A3XX) dhnlich sind.

[ To [ MTOW o] [ 65l [ SE [ AT [ AT | lal]|
Kurzstrecke 68 33,9 122 94 | 0,25 | 34,9
Mittelstrecke 130 42,6 200 9,1 0,20 | 48,9
Langstrecke 251 58,0 363 93 | 0,24 | 63,7
Megaliner 527 79,0 | 780 8,0 | 0,21 | 73,0

Tabelle 4.2: Daten der untersuchten Flugzeuge

4.3 Allgemeine Effekte

Bevor auf die Besonderheiten am Faserverbundfliigel eingegangen wird, sollen in
diesem Kapitel kurz die allgemeinen Effekte und Abhéngigkeiten im Vorentwurf
von Tragfliigeln angesprochen werden, die sowohl fiir den isotropen als auch den

anisotropen Fliigel Giiltigkeit besitzen.

4.3.1 Einfluss der Flugzeuggrofle

Der Grofleneffekt sagt aus, dass der Fliigelmassenanteil (=Fliigelmasse/ MTOW) mit
steigendem Flugzeuggewicht weiter zunimmt. Dabei wéchst der Massenanteil geméafl

des sogenannten Square-Cube-Laws [56].

Wendet man dieses Gesetz auf die Flugzeugstrukur an, so gilt, wenn sich die

linearen Dimensionen um einen Faktor k andern :
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e die Fliigelfliiche wiichst mit &2,

e das Strukturgewicht und das Volumen wachsen mit k3.

Geht man nun von einer konstanten Flachenbelastung des Flugzeuges auch bei wach-
sender maximaler Abflugmasse (MTOW) aus, so nimmt das Gesamtgewicht propor-
tional zu k? zu, wihrend das Strukturgewicht mit &3 steigt. Folglich verindern sich
z.B. die relativen Fliigelmassenanteile proportional zu k%2. Dieses Gesetz kann na-
tiirlich nur die grundsétzlichen Zusammenhénge beschreiben. Abweichungen ergeben
sich aus den sich éndernden dimensionierenden Lastfillen je nach Groéfle des Flug-
zeuges oder aus unterschiedlichen Materialkennwerten. Es handelt sich hier aber um
ein reines Problem der starren Rechnung, der Einfluss der elastischen Fliigelstruktur
spielt keine Rolle. Abbildung 4.2 verdeutlicht anhand von Beispielrechnungen mit
FAME-W die Fliigelmassenentwicklung in Abhéngigkeit von MTOW im Vergleich

mit dem eingepassten Square—Cube—Law.

Die Funktion des Square Cube Laws 3
022 | wurde angesetzt mit : 2
f(x)=ay + a -x2

0.21 | Die Parameter wurden jeweils mittels
Regression bestimmt.

relative Fliigelmasse [-]

100 200 300 400 500
MTOW [tons]

X X Aluminium Fliigel starre Rechnung
= Square Cube Law

Abbildung 4.2: Relative Fliigelmassen bezogen auf MTOW. Starre Rechnungen und
mittels Regression einbeschriebenes Square-Cube-Law
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4.3.2 FEinfluss der Elastizitit

Grundsétzlich bedeutet die Anderung der Form der Auftriebsverteilung wihrend ei-
nes Mandovers die Verschiebung des Auftriebsschwerpunktes weiter Richtung Rumpf
und damit die Reduktion der Biegemomente. Gleichzeitig bewirkt dies eine Beein-
flussung des Langsmomentenhaushaltes. Am Pfeilfliigel entsteht eine innen fiilligere
Auftriebsverteilung und damit ein stéirker aufrichtendes Fliigelmoment. Folglich er-
gibt sich fiir die Rechnung mit elastischer Fliigelstruktur ein neuer Trimmzustand —
es muss nun am Hohenleitwerk zusétzlicher Auftrieb erzeugt werden.

Abbildung 4.3 zeigt die Anderung der Auftriebsverteilung eines Pfeilfliigels in einem
2.5g-Manover (am Beispiel des Langstreckenflugzeuges) durch den Einfluss der Elas-
tizitdt. Abbildung 4.4 verdeutlicht anhand der Aufteilung der C'4—Werte auf Fliigel
und Hohenleitwerk diesen Effekt. Wihrend bei n = 1 kein Unterschied zwischen
starrer und elastischer Rechnung?® zu sehen ist, so erhhen sich die Differenzen mit

wachsendem Lastvielfachen. Durch den verschobenen Auftriebsschwerpunkt muss

Auftriebsverteilung Ca 1

0 0.1 02 03 04 05 06 07 08 09 1
etaf-]

— starre Rechnung, n=2.5¢g

OO0 elastische Rechnung n=2.5g

Abbildung 4.3: Auftriebsverteilungen C,(n) - I(n) fiir starre und elastische Rechnung
eines getrimmten 2.5g—Abfangmanovers am Beispiel eines Langstreckenflugzeuges.

3Die jig-shape ist so ermittelt, dass ein abgegebener aerodynamischer Auslegungspunkt, (z.B.
eine elliptische Auftriebsverteilung bei einer bestimmten Massenverteilung einer Reiseflugmission)
erreicht wird.
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Abbildung 4.4: Starre und elastische Auftriebsbeiwerte des Fliigels und des Hohen-
leitwerkes in Abhéngigkeit des Lastvielfachen eines getrimmten Abfangmandvers.
Die starre Rechnung erfolgt mit der Verwindungsverteilung der jig-shape.

am Hohenleitwerk weniger Abtrieb erzeugt werden. Gleichzeitig reduziert sich der
Fliigelauftriebsbeiwert unter Erfiilllung des Auftriebsgleichgewichtes.
Es lassen sich im Vergleich zur starren Rechnung bei der Beriicksichtigung der Elas-

tizitat zwel Einfliisse erkennen :

e Bei den iiblichen positiven Pfeilwinkeln der Verkehrsflugzeuge von 25 — 30°
bedeutet die Beriicksichtigung der Elastizitéit eine spannweitige Anstellwinkel-
reduktion durch die Biegeverformung des Fliigels.

Abbildung 4.5 verdeutlicht diesen Effekt anhand einer Beispielrechnung: Die
Fliigelverdrehung aufgrund der Biegung ist hier betragsméflig 5 mal grosser
als die reine Torsionsverformung aufgrund der Torsion. Das bedeutet wieder-
um das man mit getailorten Fliigeln, die ja die Torsionsverformung beeinflus-
sen sollen, grundsétzlich bei gepfeilten Fliigeln gegen den starken Einfluss der
Anstellwinkeldnderung aus der Biegung ankdmpfen muss. Die Elastizitét eines
nach hinten gepfeilten Fliigels fithrt aulerdem im Mandoverfall zu einer Ver-
schiebung der Auftriebsverteilung nach innen und fiihrt so zu einer Reduktion

der Biegemomente.
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20 T T T T T T T T T

-40 - Die Normierung der 7
Fliigelverdrehungen
| erfolgt mit der maximalen

normierte Fliigelverdrehungen [%)]

00 Verwindung am Fliigelende ]
aus der Biegung.
_80 — —
Langstreckenflugzeug, 2,5 g Abfangmandéver
-100 | | | | | | | | |

0 0.1 02 03 04 05 06 07 08 09 1
etal-]

— Fliigelverdrehung aus Biegung

O8O Fligelverdrehung aus Torsion

Abbildung 4.5: Vergleich der Torsionsverformungen aus Biegung und aus Torsions-
belastung am Pfeilfliigel eines Langstreckenflugzeuges in einem 2.5g Abfangmandover.

e Eine weitere Verschiebung der Fliigellasten findet sich bei den angesprochenen
Langsmomentendnderungen. Da ein getrimmtes Flugzeug betrachtet wird, und
sich durch die Elastizitédt die spannweitige Verteilung des Auftriebs am gepfeil-
ten Fliigel gedndert hat, muss sich zwangslaufig die Aufteilung des Auftriebs
zwischen Fliigel und Hoéhenleitwerk dndern.

Die Rechnungen haben gezeigt, dass fiir den iiblichen Léngsmomentenhaus-
halt der Fliigelauftrieb reduziert wird. Das heifit, durch den elastischen Effekt
am Pfeilfliigel werden nun entsprechend der Anderung des Fliigelmomentes im

getrimmten Manover ebenfalls die Querkréfte reduziert.

In Abbildung 4.6 sind zur Verdeutlichung der angesprochenen elastischen Effekte die
Verhiltnisse der Lasten aus elastischer und starrer Rechnung aufgetragen. Wie man
deutlich erkennen kann, werden die elastischen Lasten im Vergleich mit den starren
Werten bei wachsendem Lastvielfachen immer geringer. Zu sehen ist ebenfalls, dass

die Querkrifte nicht so stark abnehmen wie die Biegemomente.
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Biegemomente an der Fliigelwurzel Querkrifte an der Fliigelwurzel
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Abbildung 4.6: Mpejastisch /M Bstarr Wnd Q zelastiseh /@ zstarr 1iber dem Lastvielfachen
n (getrimmtes Manover).

Dies ist nachvollziehbar, da die Biegemomente sich aus der Integration der Quer-

kréfte ergeben und neben dem reduzierten Betrag der Querkréfte auch deren ge-
dnderte spannweitige Verteilung (innen fiilligere Auftriebsverteilung) beriicksichtigt
werden muss. Die in Abbildung 4.6 angegebenen Werte werden fiir n=1 nicht gleich
eins, da die Verwindungsverteilung des Fliigels fiir einen aerodynamischen Ausle-
gungspunkt in der Mitte des Reisefluges (Tanks zur Halfte gefiillt) berechnet wurde.
Die Rechnungen zur Ermittlung der dimensionierenden Lasten erfolgten jedoch mit
vollen Tanks bei MTOW. Die Stérke dieser Effekte durch die Elastizitét der Fliigel-
struktur wéchst wiederum mit der Grofle, also dem maximalen Abfluggewicht des
untersuchten Flugzeuges.
Vergleicht man die starren Massen aus Abbildung 4.7 mit den Ergebnissen der elas-
tischen Rechnung, so erkennt man denselben qualitativen Verlauf. Es wird deutlich,
dass fiir die gepfeilten Fliigel mit wachsender Flugzeugmasse die Lastreduktion wei-
ter zunimmt. Ermittelt man mittels Regression die Parameter ag, a; der Gleichung
4.1 fiir das relative Fliigelgewicht geméaf :

mr 3/2
— = - MTOW 4.1
wTow = % +a ; (4.1)
so zeigt sich, dass im Vergleich zur starren Rechnung der Parameter a( kleiner ge-
worden ist, da die elastische Masse geringer sein muss als die dimensionierte Masse

aus einer starren Rechnung. Aulerdem findet man fiir Parameter a, einen kleineren
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Abbildung 4.7: Relative Fliigelmassen aus elastischer und starrer Rechnung aufge-
tragen iiber MTOW.

Wert als bei der starren Rechnung. Folglich ist die Zunahme der relativen Fliigel-
masse in Abhéngigkeit des MTOW geringer (vergleiche nachfolgende Tabelle 4.3.22).

Die elastischen Effekte nehmen also mit der Flugzeuggrofie zu.

Parameterl ag ‘ aq

starr 0.132 | 2.4-10710
elastisch | 0.127 | 1.9-10~%

Tabelle 4.3: Parameterwerte fiir das Square-Cube-Law fiir starre und elastische Bei-
spielrechnungen
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4.3.3 Einfluss der Werkstoffdichte

A
resultierender Fliigelauftrieb

_— ]

Ly
IebSVezze ,
2 lIII
&

L aero

® L4 ]

L struktur »| resultierende Massenkriéfte

(Primérstruktur, Treibstoff,
v Triebwerke, Sekundérstruktur)

Abbildung 4.8: Illustration der unterschiedlichen Angriffspunkte von Fliigelauftrieb
und Strukturgewicht

Der Dichtegewinn beim FEinsatz eines leichteren Werkstoffes kann nicht 1:1 in
eine Strukturmassenreduktion umgesetzt werden. Der Effekt wird klar, wenn man
sich die unterschiedlichen Hebelarme der Auftriebs— und Massenlasten verdeutlicht.
Abbildung 4.8 illustriert die Hebelarme einer elliptischen Auftriebsverteilung und
der Fliigelstruktur.

Geht man von einer elliptischen Auftriebsverteilung aus, so ist der spannweitige

Auftrieb proportional zu:
a(n) ~ /1 —n (4.2)

Der Auftriebsschwerpunkt, sprich der Hebelarm an dem die Auftriebslasten wirken,

ergibt sich zu :
La d
Naero = M (43)
Jo a(n)dn

Fiir eine elliptische Auftriebsverteilung ist dabei grundsétzlich:
Naere = 0.424. (4.4)

In erster Naherung gilt weiterhin, dass die Strukturmassenverteilung proportional

zur Biegemomentenverteilung sein muss. Diese wiederum entsteht aus der Integra-



74 KAPITEL 4. EFFEKTE DER ELASTISCHEN FLUGELAUSLEGUNG

tion der Auftriebsverteilung.

m(n) = [ [" ~a(@)dn (45)

Daraus ergibt sich der folgende Hebelarm an dem die Strukturmassenkréfte wirken.

Y m(n)nd
Nstruktur = fol (7])77 ! (46)
Jo m(n)dn

Damit ist das Verhéltnis von Struktur— zu Auftriebskréiftehebelarm bei einer Ellipse

als Auftriebsverteilung grundsétzlich gleich :

nstruktur/naero = 0.533. (47)

Dies gilt natiirlich nur fiir einen Fliigel konstanter Geometrie und ohne zusétzliche
Massenpunkte.

In FAME-W werden diese Zusatzmassen und deren resultierende Lasten beriicksich-
tigt. Die Geometrie der Fliigelbox, der Grundriss des Fliigels, die Fahrwerksposition,
die Verteilung der Sekundérstruktur und die Triebwerkspositionen bestimmen letzt-
endlich die genauen Sensitivitdten.

Fiir die Vergleichsrechnungen mit Aluminiumfliigeln, bei denen die Werkstoffdichte
um +10% variiert wurde, ergeben sich so Massenénderungen von etwa +7% (Abbil-
dung 4.9). Vergleicht man die Steigungen der Regressionsgeraden durch die Daten
der normierten Massen in Abhéngigkeit der normierten Dichten (p,.; = 2.8kg/dm?),
so ergibt sich fiir alle untersuchten Flugzeuge ein Mittelwert fiir die elastische Aus-
legung von etwa a = 0.69 fiir die Regressionsgerade. Dieser Wert représentiert das
oben vorgestellte Verhiltnis (Gleichung 4.7) der Angriffspunkte aus Massen— und
Auftriebskréiften fiir den realen Fall. Durch die Geometrie und durch Triebwerke
am Fliigel wird der Massenschwerpunkt nach auflen verschoben. Grundsétzlich gilt
aber, dass a < 1 ist, eine Dichtereduktion kann folglich nicht zu 100% in eine Flii-
gelmassenreduktion umgesetzt werden.

Andere Sensitivitaten lassen sich jedoch erzielen, wenn man von anderen Auslegungs-
auftriebsverteilungen ausgeht. So ldsst sich logischerweise bei einer innen fiilligeren
Auftriebsverteilung eine Massenreduktion effektiver umsetzen, da deren Auftriebs-

schwerpunkt ebenfalls nach innen wandern muss.
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Steigungen a der Regressionsgeraden
y=1+ax

durch die Datenpunkte:
Starre Rechnungen  -e-
Langstrecke a=0.74
Kurzstrecke a=0.67
Megaliner a=0.71

Elastische Rechnungen =
Langstrecke a=0.72
Kurzstrecke a=0.66
Megaliner a=0.68

Abbildung 4.9: Relative Fliigelmassen, normiert auf die Fliigelmasse der Ausgangs-
materialdichten, aufgetragen iiber der normierten Materialdichte
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Kapitel 5

Eigenschaftten des CFK-Fliigels

Beim Einsatz von Faserverbundwerkstoffen spielt die Steifigkeit des Werkstoffes eine
wichtige Rolle, da diese durch den Laminataufbau direkt beeinflusst werden kann.
Die resultierende Elastizitéit des Fliigels spiegelt sich in den Verformungen wieder
und beeinflusst bekanntermaflen die aerodynamischen Lasten. Es ist also entschei-
dend, wie sich die Elastizititen der CFK—Laminate (zugrunde gelegte Werte der
Einzelschicht siehe Tabelle 2.1.3) im Vergleich mit den sonst géngigen Aluminium-
legierungen einordnen lassen.

Geht man von Laminaten mit einem konstanten 10%igen 90°-Lagenanteil aus, so
sind erst ab der Laminatfamilie [50/40/10] hohere Langssteifigkeiten (Tabelle 5) als
bei Metall erreichbar. Fiir alle durchgefiihrten Beispielrechnungen gilt die Annahme
von Ao = 0 innerhalb des Versagensmodells (Kapitel 3.3), da die zuléssigen Zug-
und Druckspannungen gleich gesetzt wurden. Die zuléssigen Spannungen werden

dabei fiir Laminatverdrehwinkel von maximal 10° als konstant angenommen.

‘ Material ’ E-Modul [MPa] ‘

Aluminium ~72000
[10/80/10] 34200
[30/60/10] 54800
[40/50/10] 65000
[50/40/10] 75100
[60/30/10] 85100

Tabelle 5.1: E-Moduln der eingesetzten Laminate im Vergleich zu Aluminium
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5.1 Fliigel ohne Biegetorsionskopplung

Vom Einsatz von Faserverbundwerkstoffen verspricht man sich eine Massenredukti-
on, jedoch ldsst sich, wie bereits in Kapitel 4.3.3 gezeigt, die geringere Werkstoft-
dichte nicht zu 100% in einer gebauten Fliigelstruktur realisieren. Neben dem Dich-
teeffekt wirken bei der Auslegung eines CFK-Fliigels gleichzeitig weitere Effekte, die
das Fliigelgewicht beeinflussen. Der grundsétzliche Grofieneffekt bleibt aber erhal-
ten, wie in Abbildung 5.1 zu sehen ist.

Die Parameter (Tabelle 5.1) fiir das Square-Cube-Law zeigen, beispielhaft fiir die
Aluminium— und CFK-Fliigel, dass grundsétzlich eine geringere Fliigelmasse (Para-
meter ag ist ungefihr 20% geringer fiir diese Rechnungen) erreicht wird. Gleichzeitig
steigt die Fliigelmasse mit der maximalen Abflugmasse um ca. 10% weniger an. Bei
CFK-Fliigeln ohne Biegetorsionskopplungen iiberlagern sich die im letzten Kapitel
angesprochenen Effekte. Allein die Anderung des Elastizititsmoduls und die zwangs-
liufige Anderung der zulissigen Spannungen mit dem Laminataufbau (siehe auch
Abbildung 3.1) fithrt zu jeweils gegenlaufigen Tendenzen. Es gilt zu unterscheiden
zwischen dem Dimensionierungseinfluss auf die starre Rechnung und die Auswir-
kung der Steifigkeitsvariation (Kapitel 4.3.2) des Fliigelkastens auf die elastische
Rechnung :

e Am Beispiel der Rechnung fiir Abbildung 5.2a erkennt man an der Massen-
entwicklung der starren Rechnung, wie sich durch Abnahme der zulédssigen
Spannungen entsprechend der Zunahme der 45°-Lagen (alle Laminate besit-
zen 10%-90°-Lagenanteil) die Fliigelmasse vergroflert. Dieser Effekt muss na-

tiirlich in den Ergebnissen der elastischen Rechnung ebenfalls enthalten sein.

‘ Parameter ‘ ag ‘ ay

Aluminum 0.127 | 1.8 - 10710
CFK [50/40/10] | 0.102 | 1.6 - 10~ 10

Tabelle 5.2: Parameterwerte fiir das Square-Cube-Law fiir Aluminium und CFK-
Fliigel [50/40/10] aus den Beispielrechnungen
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Abbildung 5.1: Relative Fliigelmassen, normiert auf die maximale Abflugmasse, in
Abhéngigkeit der maximalen Abflugmasse.

e Bei der elastischen Rechnung tritt nun zusétzlich der Effekt der sinkenden

E-Moduln bei steigendem 45°-Lagenanteil auf. Durch den weicheren Fliigel

tritt am elastischen Pfeilfliigel eine Lastreduktion auf. Umgekehrt erfahrt der

steifere Fliigel eine Laststeigerung, was die Strukturmasse erhéht. Die elasti-

sche Rechnung gibt beide Effekte gemischt wieder. Wahrend bei der starren

Rechnung die Masse bei steigenden zulédssigen Spannungen immer weiter ab-

nehmen wiirde, so steigt nun in der relevanten elastischen Rechnung die Masse

bei steifer werdendem Fliigel wieder an.
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Die so entstehende Massenentwicklung in Abhéngigkeit der 45°-Lagenanteile fiir

die verschiedenen Beispielflugzeuge, dargestellt in Abbildung 5.2b, zeigen wieder die

Uberlagerung dieser beiden Effekte. Es existiert also fiir jedes der Beispielflugzeuge

ein Massenminium in Abhéngigkeit des Laminates.

Die Lage diese Minimums wird von weiteren Faktoren wie Pfeilwinkel des Fliigels,

Fliigelgeometrie und den dimensionierenden Lastféllen beeinflusst. Folglich ergeben

sich je nach den Randbedingungen der einzelnen Flugzeuge unterschiedliche Lagen

der Minima.

L1

relative Fliigelmasse [-]
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Abbildung 5.2: Einfluss der Flanschlaminate auf das Fliigelgewicht
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5.2 Fliigel mit Biegetorsionskopplung

Durch den Einsatz der gekoppelten Laminate ergeben sich neue Moglichkeiten das
Verformungsverhalten der Fliigel zu beeinflussen. Grundsétzlich sind bei einem Pfeil-
fliigel Biegung und Torsion allein durch die geometrischen Gegebenheiten gekoppelt.
Ein nach hinten gepfeilter Fliigel erzielt bei nach oben gebogenem Fliigel eine An-
stellwinkelreduktion. Dieser Effekt kann durch die Biege—Torsionskopplung des ani-
sotropen Aufbaus weiter beeinflusst werden. Die Materialkoppelsteifigkeiten sind die
zusitzlichen Parameter um die Anstellwinkelverteilung des Tragfliigels in Abhéngig-
keit von der Belastung zu steuern. Durch die Integration des anisotropen Balken-
modells in FAME-W und die Beriicksichtigung des Versagens in einer vereinfachten
Hypothese konnen gekoppelte Querschnitte im Vorprojekt beriicksichtigt werden.

Grundsétzlich gilt, dass sich bei einer Verdrehung des Laminates oder einer bestimm-
ten Lagengruppe (Verdrehwinkel ) alle elastischen Kennwerte dndern. Damit sind
auch die Balkensteifigkeiten eine Funktion von §. Abbildung 5.3 zeigt deutlich die
sinkenden reduzierten Lingssteifigkeiten @Q1; fiir 3 und 03— Variante bei zunehmen-
dem Verdrehwinkel § des Laminates. Wahrend bei diesen Laminatvariationen der
Schubmodul Q9 steigt und eine positive Kopplung Q15 > 0 erzeugt wird, so zeigt

das Laminat mit den gedrehten 45°-Lagen ein entgegengesetztes Verhalten.

1-105 T T T T T T T T

nur 45°-Lagen gedreht |
Qu

Gesamtlaminat gedreht

5100 nur 0°-Lagen gedreh

reduzierte Steifigkeiten [MPa]

5 10 15 20 25 30 35 40 45
Verdrehwinkel [ ° |

Abbildung 5.3: Reduzierte Materialsteifigkeiten Q;; fiir die unterschiedlichen aniso-
tropen Laminatmodifikationen. Ausgangslaminat 50/40/10.
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Starre Effekte

Die Auswirkungen getailorter Laminate lassen sich in mehrere Gruppen teilen. Die
Einfliisse der Dimensionierung erkennt man direkt an den Ergebnissen der starren
Rechnung. Bei den durchgefiihrten Rechnungen ist von iiber die Spannweite konstan-
ten zuléssigen Spannungen ausgegangen worden, um die Auslegungsphédnomene iso-
lieren zu konnen. Durch die Koppelsteifigkeiten erhchen sich die Langsspannungen.
Die Dimensionierung innerhalb FAME-W erfolgt so, dass aus praktischen Griinden
von einer konstanten Wandstéarke in Tiefenrichtung ausgegangen wird. Das bedeu-
tet wiederum, dass grundsétzlich bei der Verdrehung des Laminates, unabhingig
von der Verdrehrichtung, von einer Massenerhohung des Fliigels ausgegangen wer-
den muss. Gleichzeitig bedeutet aber eine Reduktion der Steifigkeiten der Ober—
und Unterschale durch die Laminatverdrehung, bei unverédnderten Stringern, dass
die Stringersteifigkeit relativ zur Schalensteifigkeit weiter erhoht wird. Damit ziehen
die Stringer hohere Lasten an, die Stringerspannungen steigen. Da im Dimensio-
nierungsprozess von FAME-W die Stringerdimensionierung durch Erfiillung eines
Haut-Stringer—Fldchenverhéltnisses erfolgt, muss aufgedickt werden. Die Fliigelmas-
se steigt wiederum.

Fiir alle Laminatmodifikationen ergibt sich in den starren Vergleichsrechnungen, fiir
die Beispiele von Kurz— und Langstreckenflugzeug, ein Ansteigen der Massen mit
Verdrehen des Laminates. Je stédrker die Kopplung, d.h. je grosser die Koppelsteifig-
keit, umso hoher sind die Zusatzspannungen und damit auch die Massenzunahme.
Abbildung 5.4 gibt diese Tendenzen wieder:

e (—Laminat:
Das verdrehte Gesamtlaminat (S—Laminat) zeigt einen geringen Anstieg der
Masse, da hier die Verformungskopplungen klein sind. Die Zusatzspannungen

und E-Modulédnderungen sind deshalb gering.

e (O(f-Laminat:
Viel stérker steigen die Massen beim 0S-Laminat an, da zum einen die héheren
Koppelsteifigkeiten hohere Zusatzspannungen bewirken, zum anderen nimmt
der E-Modul der Flansche ab und die Stringer miissen einen héheren Kraft-
fluss tragen. Da ein gegebenes Haut—-Stringer—Flachenverhéltnis erfiillt werden

muss, steigt die Hautdicke mit der zunehmenden Stringerquerschnittsflache.
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e 45/-Laminat:
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Bei Verdrehung der +45%-Lagen entstehen ebenfalls Zusatzspannungen, die zu

einer Erhohung der Masse iiber 3 fithren. Die Kopplungen dieses Laminates
sind dhnlich stark, wie die der gedrehten Nullgradlagen (Abbildung 5.3). Die

Rechnungen ergeben jedoch ein geringeres Ansteigen der starren Masse. Dies

erkléart sich aus dem Ansteigen des E-Moduls iiber dem Verdrehwinkel bei die-

ser Laminatmodifikation; denn so werden die Stringer weniger stark belastet.

Der Dimensionierungseffekt aus der starren Rechnung zeigt ein Ansteigen der Flii-

gelmasse, sobald das Laminat (oder einzelne Lagengruppen) aus der Balkenachsen-

richtung gedreht wird. Die Lasten sind dabei konstant wie in Abbildung 5.5 zu sehen
ist, da die Steifigkeitsdnderung in Abhéngigkeit des Verdrehwinkels § (Abbildung

5.3) keine Auswirkung auf die Verformungen haben darf.
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(b) Langstreckenflugzeug.

Abbildung 5.4: Relative Fliigelmassen fiir verschiedene Laminatmodifikationen. Star-

re Rechnung.
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Abbildung 5.5: Relative Wurzelbiegemomente fiir verschiedene Laminatmodifikatio-
nen. Starre Rechnung.

Elastische Effekte

Geht man von einem unverdrehten Laminat als Referenz aus, so entsteht bei den hier
verwendeten Laminatmodifikationen nicht nur eine Materialkoppelsteifigkeit sondern
es wird gleichzeitig auch der Langs—, Quer— und Schubmodul des Laminates beein-
flusst.

Wiéhrend beim  und 05-Laminat mit wachsendem Verdrehwinkel die Langssteifig-
keiten abnehmen, so erhohen sich die Torsionssteifigkeit und natiirlich die Koppel-
steifigkeit. Dagegen bedeutet ein Verdrehen der +£45°-Lagen, dass sich die Lingstei-
figkeit erhoht (es werden mehr Fasern in Langsrichtung gedreht) und die Torsions-
steifigkeit erniedrigt. Gleichzeitig erhoht sich die Koppelsteifigkeit, jedoch koppelt
diese Laminatmodifikation in die andere Richtung (negative Materialkoppelsteifig-

keiten). Fiir den Einsatz im Tragfliigel bedeutet dies nun, dass beim Verdrehen der
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f— und 0f-Laminate die Biegesteifigkeit des Fliigelkastens reduziert wird. Alleine
dieser Effekt bedeutet nun immer bei einem nach hinten gepfeilten Fliigel bei Biege-
belastung eine grossere Anstellwinkelreduktion = Lastreduktion im Vergleich zum
nicht getailorten Referenzlaminat.

Die Tatsache, dass bei einem 455-Laminat die Langssteifigkeiten bei Verdrehung
steigen, identifiziert man daran, dass die Lastreduktion aufgrund der Biegeverfor-
mung nicht so stark ausgeprigt ist (Abbildung 5.6) wie bei den anderen beiden
Laminaten. Aus diesem Grund kann die Fliigelmasse bei dieser Laminatmodifikati-
on nicht so stark abnehmen. Die Verformungen durch die Kopplungen kénnen diesen
Effekt nicht aufheben. Das Massenminium dieses Laminates liegt hoher.

Man kann die Kopplung so auslegen, dass bei hoher Biegebelastung, wie z.B. in
einem Abfanglastfall, eine Anstellwinkelverringerung entlang der Spannweite erzielt

wird. Dadurch wird der Auftrieb nach innen geschoben.
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Abbildung 5.6: Relative Wurzelbiegemomente fiir verschiedene Laminatmodifikatio-
nen. Elastische Rechnung.
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Abbildung 5.7: Relative Fliigelmassen fiir verschiedenen Laminatmodifikationen.
Elastische Rechnung.

Es entsteht eine Auftriebsverteilung die im Fliigelwurzelbereich fiilliger ist. Da-
mit reduzieren sich die Biegemomente, und der Fliigel kann, wie man aus Abbildung
5.7 entnimmt, leichter gebaut werden. Zur Veranschaulichung dieses Effekts ist in
Abbildung 5.8 die Auftriebsverteilung (getrimmtes 2.5g—Manéver) fiir ein nicht ge-
tailorten Laminat im Vergleich mit einem 0f3-Laminat, das um 10°verdreht ist,
dargestellt. Die Kopplung kann wie gezeigt zur Lastreduktion oder bei anderen Ver-
drehwinkeln zur Erzeugung eines steiferen Fliigels benutzt werden. Der Fliigel wird,
was die Biegesteifigkeiten angeht, dabei nicht unbedingt steifer sondern durch die
Materialkopplung wird die Verdrehung des Fliigels bei Biegung reduziert, was zu
einer geringeren Anderung der lokalen Anstellwinkel fithrt und die Verdnderung der
aerodynamischen Lasten verringert. Diese Auswirkungen betreffen nicht nur die Di-
mensionierungsrechnungen, sondern sie besitzen ebenfalls eine Bedeutung bei der
Bewertung der Reiseflugmission eines Verkehrsflugzeuges. Aus diesem Grund soll

auf diesen Sachverhalt in einem eigenen Kapitel 5.4 eingegangen werden.
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Auftriebsverteilung Ca 1

0 01 02 03 04 05 06 07 08 09 1
eta|-|

>< [50/40/10] +10°, Nullbeta

— [50/40/10]

Abbildung 5.8: Auftriebsverteilungen im 2,5¢ Manover (getrimmtes Flugzeug) fiir
einen CFK-Fliigel [50/40/40] und einen getailorten CFK-Fliigel (10°-05— Laminat).

Ubersicht der Effekte bei Biege—Torsionskopplung

Die wirksamen Mechanismen und Besonderheiten einer Auslegung eines Fliigels mit
Verformungskopplungen stellen sich aufgrund der vorangegangenen Untersuchungen

wie folgt dar:

e Die Massentendenzen in Abhéngigkeit der Materialkopplungen lassen sich durch
die Aufteilung in starre und elastische Effekte gut darstellen. Wihrend als star-
rer Effekt das Dimensionierungsproblem bleibt (Zusatzspannungen durch die
Kopplungen, Zusatzbelastung der Stringer), so wirken sich die Verformungs-
kopplungen und geénderten Biegesteifigkeiten stark auf die aerodynamischen
Lasten bei elastischer Rechnung aus. Die Auswirkung der starren und elasti-
schen Effekte sind dabei gegenlidufig, so dass eine minimale Masse fiir einen

bestimmten Verdrehwinkel der untersuchten anisotropen Laminate existiert.

e Durch das Drehen des Gesamtlaminates oder einzelner Lagengruppen wird

nicht nur eine Kopplung erzeugt, es dndern sich auch die Léngs— und Schub-
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steifigkeiten. Mit den geédnderten Langssteifigkeiten wird in groflem Mafle die
Lastreduktion durch die Kinematik des Pfeilfliigels beeinflusst. Die Torsions-
steifigkeit hat dagegen geringeren Einfluss auf das Verformungsverhalten (ver-
gleiche Abbildung 4.5).

Den Einfluss der Steifigkeiten sieht man eindeutig daran, dass mit gedrehten
45%TLagen eine geringere Massenreduktion beziiglich der starren Rechnung
erreicht werden kann, wie im Vergleich mit den beiden anderen Laminatvaria-
tionen. Dieses Verhalten ergibt sich aus den steigenden Lingssteifigkeiten bei

Verdrehung der 45%-Lagen und einer geringere Lastreduktion.

Die moglichen Masseneinsparungen mit den hier untersuchten Laminaten sind
in Tabelle 5.3 aufgelistet. Die Werte sind unter der Annahme ermittelt, dass
die zuléssigen Spannungen bei Verdrehwinkeln bis 10° annihernd konstant
bleiben. AuBlerdem ist keine Variation der spannweitigen Dimensionierung-
kennwerte vorgenommen worden. Die in dieser Arbeit durchgefiihrten Berech-
nungen dienen allein der Identifikation der einzelnen Mechanismen bei der
Massenprognose. Es kann also unter Anwendung der angesprochenen Annah-
men von einer maximalen Massenreduktion von 1% im Vergleich zum nicht

getailorten Ausgangsfliigel aus CFK ausgegangen werden.

Ein groies Potenzial ist den gedrehten Nullgradlagen beizumessen. Hier wird
eine starke Kopplung schon bei geringeren Verdrehwinkeln des Laminates er-
reicht. Der Koppeleffekt lasst sich weiter verstarken, wenn die Stringer glei-

cherweise gedreht wiirden wie das Laminat (siehe auch [2]).

Der Effekt der gedrehten Stringer ist auch bei einem Aluminiumfliigel nutzbar.
Aus Fertigungsgriinden sind Verdrehwinkel beziiglich der Balkenachse von +3¢
denkbar (vorder— oder hinterholmparallele Stringer). Die Koppelsteifigkeit ei-
nes gedrehten Aluminiumstringers bei einem Stringer—Haut—Flachenverhéltnis
von 50% liasst damit dhnliche Kopplungen erwarten wie ein um 5.5¢ gedreh-
tes Gesamtlaminat. Fiir eine Gewichtsreduktion wire folglich ein Aufbau mit
positiven Verdrehwinkeln hilfreich, wohingegen zur Verbesserung der Ruder-

wirksamkeit negative Verdrehwinkel vorzuziehen sind.
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Laminatvariante ‘ I6] ‘ Monin ‘
Kurzstreckenflugzeug

I} 10 | 0.988

03 9 |0.987

450 -7 1 0.995
Langstreckenflugzeug

16 10 | 0.987

06 10 | 0.984

450 -7 1 0.996

Tabelle 5.3: Masseneinsparung durch eine getailorte Wingbox bezogen auf den or-
thotropen CFK-Flugel [50/40/10] unter Annahme konstanter Festigkeitskennwerte.
Beschriankung auf maximale Verdrehwinkel von £10°.

5.3 Hybridfliigel

Eine Moglichkeit zur Reduktion des Fliigelgewichtes wird in der Kombination ei-
nes Aluminium-Innenfliigels mit einem CFK-Auflenfliigel gesehen. Den fiir dieses
Kapitel durchgefiihrten Vergleichsrechnungen liegt die Annahme eines [50/40/10]-
Laminates im Auflenfliigel zugrunde. Damit besitzt der Aufenfliigel eine hohere
Steifigkeit als der Aluminium-Innenfliigel. Bei den Berechnungen wurde ein Zu-
satzgewicht durch eine Trennstelle nicht beriicksichtigt. Zusatzmassen durch diese
Trennstellenkonstruktion miissten entsprechend der spannweitigen Lastverteilung
und der Boxgeometrie ebenfalls spannweitig verénderlich sein. Abbildung 5.9 zeigt
die Massenédnderung durch einen CFK-Aufenfliigel normiert auf die Masse des Alu-
miniumfliigels. Die starre Rechnung zeigt gut, dass bei steigendem CFK-Anteil auf-
grund der geringeren Dichte das Fliigelgewicht zuriickgeht. Durch den leichteren
Auflenfliigel verschiebt sich der Massenschwerpunkt des Fliigels weiter nach innen,
die Massenentlastung nimmt also ab, folglich nehmen die Biegemomente mit stei-
gendem CFK-Anteil zu (starrer Effekt, siche Abbildung 5.10).

In der elastischen Rechnung iiberlagert sich nun die Auswirkung der héheren Steifig-
keiten im Auflenfliigel. Die erhéhten Biegesteifigkeiten fithren bei dem Pfeilfliigel zu
geringeren Verformungen, das Lastniveau steigt qualitativ im Vergleich zur starren
Rechnung weiter an.

Die Uberlagerung der Effekte fithrt nun dazu, dass fiir dieses Berechnungsbeispiel
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Abbildung 5.9: CFK-Auflenfliigel am Megaliner: Relative Fliigelmassen, normiert
auf das Fliigelgewicht des Gesamtaluminiumfliigels, aufgetragen iiber der Trennstel-
lenposition. Elastische und starre Rechnung.

ein Massenmaximum des Hybridfliigels bei etwa 60% der Halbspannweite entsteht.
Mit der Beriicksichtigung einer Trennstelle wiirde sich dieses Maximum jedoch wei-
ter nach innen verschieben. Grundsétzlich ergibt sich, dass der Einsatz von CFK
hier nicht unbedingt zu einer Gewichtseinsparung fithren muss. Je nach zugrunde
gelegtem Spannungsniveau und eingesetzem Laminat wird die Massenentwicklung
iiber der Trennstellenposition verédndert.

Dieses Berechungsbeispiel diente zur Quantifizierung der Massenentwicklung. Eine
Aussage iiber den Einfluss des AuBenfliigels auf Ruderumkehr und Flattern wird
nicht getroffen. Aus diesen Vergleichsrechnungen kann man aber erkennen, dass es
im Grunde sogar besser ware einen CFK-Innenfliigel mit einem Aluminiumauflenflii-

gel zu kombinieren, wollte man die starren und elastischen Effekte effektiver nutzen.
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Abbildung 5.10: CFK-AuBenfliigel am Megaliner: Relative Wurzelbiegemomente. Die
Normierung erfolgt auf das Wurzelbiegemoment aus der elastischen Rechnung am
Aluminiumfliigel. Die Darstellung erfolgt iiber der Trennstellenposition 7.

5.4 Beeinflussung der Fliigelverformungen im Rei-
seflug

Ublicherweise wird man die Jig shape so berechnen, dass die Auslegungsauftriebs-
verteilung® in der Mitte des Reisefluges erreicht wird. Durch den Treibstoffverbrauch
variiert wahrend des Reisefluges die Massenentlastung des Tragfliigels. Folglich &n-
dert der Fliigel wéhrend des Reisefluges stdndig seine Form. Es stellt sich die Frage,
wie stark sich Fliigelbiegung und Verwindung und damit die Auftriebsverteilung &n-

dern. So ist es angebracht, bei einem Langstreckenflugzeug einen Fliigel zu entwerfen

'FAME-W bietet die Moglichkeit jede beliebige Auftriebsverteilung zu generieren. Die Itera-
tion der jig shape erfolgt dann entsprechend dem aerodynamischen Auslegungsfall (in FAME-W
definiert iiber Masse, Hohe, Machzahl).
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Typ ‘ mlto] Mal[-] HI[FL] ‘
Kurzstrecke | 61.5 0.78 368
Mittelstrecke | 113.8  0.78 330
Langstrecke | 210.0  0.81 343

Megaliner | 439.5 0.85 368

Tabelle 5.4: Aerodynamischer Auslegungspunkt fiir die durchgefiithrten Vergleichs-
rechnungen

der iiber die gesamte Mission moglichst nahe am aerodynamischen Optimum bleibt
(aerodynamisch starrer Fliigel). Die Verwindung muss also passiv nachgefiihrt wer-
den. Tabelle 5.4 listet die fiir die Beispielrechnungen verwendeten aerodynamischen
Auslegungspunkte auf. Auslegungspunkt sei fiir jedes der vier Referenz—Flugzeug
die Mitte des Reisefluges bei halbgefiillten Tanks. Geflogen werden soll bei einem
Auftriebsbeiwert von Cy = 0.5 (Annahme).

Abbildung 5.11 zeigt am Beispiel eines Megaliner mit Aluminiumfliigel die C,—
Verteilungen iiber eine komplette Reiseflugmission (volle bis leere Tanks). Sieht man
die Auftriebsverteilung als Mafl zur Bewertung des Widerstandes (die Optimierung
der Aerodynamik erfolgt auf den Auslegungspunkt und damit auf eine bestimmte
Auftriebsverteilung) an, so zeigen die Abweichungen im lokalen C, von £5% im Au-
Benfliigelbereich das Potenzial einer aerodynamisch starren Auslegung.

Bei einem Kurzstreckenflugzeug wére dagegen das Hauptaugenmerk auf einen mog-
lichst leichten Fliigel zu legen. Die Koppeleffekte konnen hier, jetzt im Sinne eines
aerodynamisch weichen Fliigels (die lokalen Anstellwinkel sollen sich unter Last stér-
ker reduzieren), zur Lastreduktion benutzt werden um eine moglichst grofe Massen-
reduktion zu erreichen. Dieses Vorgehen bietet sich an, da auf den kurzen Strecken
die Reiseflugphasen am aerodynamischen Optimum im realen Flugbetrieb nur einen

geringen Anteil ausmachen.

5.4.1 Aerodynamisch starrer Fliigel

Das Ziel dieses Auslegungsfalles ist es, einen Fliigel iiber einen moglichst langen
Zeitraum wéihrend des Reisefluges am Auslegungspunkt zu betreiben. Dabei wére
die Verformungskopplung so zu gestalten, dass der Fliigel auch bei sich &ndernder

Treibstoffmassenverteilung nur geringe Anderungen in der Anstellwinkelverteilung
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Abbildung 5.11: Verteilung der lokalen Auftriebsbeiwerte wéhrend einer Reiseflug-
mission eines Megaliners mit Aluminiumfliigel. Reiseflug mit konstantem C'4.

zeigt. Das heifit nun, dass sich im Falle eines Reisefluges mit konstantem C4 (das
Flugzeug steigt wihrend der Flugmission) und optimaler konstanter Machzahl schon
allein durch Verformungen aus dem Treibstoffverbrauch fiir ein getrimmtes Flugzeug
diese Abweichungen von der optimalen Auftriebsverteilung ergeben. Folglich wird in
dieser hypothetischen Reiseflugmission das Optimum nur einmal wihrend des Rei-
sefluges erreicht. Bei den hier vorliegenden Rechnungen wurde angesetzt, dass die
unterschiedlichen Fliigeltanks von innen nach auflen geleert werden, um aus Fati-
guegriinden eine moglichst grofle Massenentlastung zu erreichen.

Bedenkt man nun, dass ein solches Reiseflugszenario in Realitéit gar nicht geflogen
werden kann, so ist sofort klar, dass man mit gréfleren Abweichungen vom Optimum
umgehen muss. Um zu zeigen, wie grof§ diese Abweichungen sind, wurden wéahrend
eines typischen Transatlantikfluges im Cockpit eines Verkehrsflugzeuges (B747-400)
die entsprechenden Daten? aufgenommen um die aktuellen Auftriebsbeiwerte zu
bestimmen. Aus diesen Daten fiir Abbildung 5.12 ldsst sich abschéitzen, dass der an-
gestrebte Gesamtflugzeug—Auftriebsbeiwert mit einer Abweichung von -4 bis +9%

erreicht wurde. Wieder ist zu sehen, dass das Optimum nur einmal wéhrend des

2FL, SAT, Mach, TAS, Weight



94 KAPITEL 5. EIGENSCHAFTEN DES CFK-FLUGELS

10T

9..
S
5 71
N
28 67 E
Z2 g
3 s ;
25 4+ Flug 2 5 gp
= en =
283t 9
£< | @ 5
£Y 215 ~
Q. [ on
Sy o g
g "g 1T= qa
O &p o=
= m <
o0 < } } } } { } ! } " j
%c,g 260 260 270 280 290 310 320 330 340 350 360
=
2 E -1 E Flugzeugmasse
HER S [to]
< g %

_3-- O

_4--

_5--

Abbildung 5.12: Abweichung vom optimalen Auftriebsbeiwert wiahrend eines typi-
schen Nordatlantikfluges nach [4]

Reisefluges durchflogen wird. Diese Abweichungen sind durch eine entsprechende
weitere Datenaufnahme in Kontakt mit Airlines noch weiter statistisch abzusichern.
Aber die Variation der Auftriebsbeiwerte ist unbestritten durch die Luftraumstruk-
tur und die Staffelgrenzen auf den Langstreckenrouten bedingt.

Um zu zeigen, mit welchen lokalen Schwankungen nun zu arbeiten ist, sind in Ab-
bildung 5.13 die C,-Differenzen gezeigt, wenn man die Reiseflugmission unter der
Annahme eines um 5% zu hohen und zu kleinen C'4—~Werten durchfiihrt. Die maxi-
malen Schwankungen bzw. Anderungen zwischen Anfang und Ende des Reisefluges
ergeben sich dann im schlechtesten Fall aus der Differenz der Beiwerte zwischen
Anfang des Reisefluges bei Cy + AC, und Ende des Reisefluges bei Cy — AC,.
Wie in Abbildung 5.13 zu erkennen ist, schwanken die lokalen Beiwerte dabei um
AC, = 0.13 im Auflenfliigelbereich. Dementsprechend variieren die lokalen Anstell-
winkel um maximal 1.059. Fiir eine aerodynamisch starren Auslegung sind deshalb

noch grossere Abweichungen zu kompensieren, als allein aus der Massenvariation
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Abbildung 5.13: Auswirkungen von Schwankungen im Reiseflug-C'4 am Beispiel eines
Langstreckenflugzeuges. Aluminumfliigel.

entstehen. Wie weit sich die lokalen C,-Schwankungen durch das Aeroelastic Tai-
loring reduzieren lassen zeigt Abbildung 5.14. Hier wird erkennbar, dass sich durch
ein simples Verdrehen der Nullgradlagen in negativer Richtung ein Fliigel auslegen
lisst, bei dem sich C,~Anderungen vermindern. Im Mittel lassen sich so die Betr-
ge der C,~Schwankungen von 2.6% beim nicht getailorten Laminat auf 1.3% beim
0f-Laminat (8 = —10°) verringern.

Verdreht man das Laminat in die positive Richtung, so wird der Fliigel aerody-
namisch weicher und die Abweichungen vom Optimum vergréfiern sich auf 3.8%.
Abbildung 5.14 zeigt die Abweichungen bei einem optimal durchgefithrten Reise-
flug. Fiir diese Rechnungen wurden angenommen, dass das Flugzeug {iber die ganze
Reiseflugmission mit Auslegungs—C'4 fliegt. Eine Aussage iiber das Einsparpotential
des aerodynamisch starren Fliigels ist erst dann sauber zu fassen, wenn ausreichend
Referenzdaten aus dem realen Flugbetrieb vorhanden sind. Es gilt zunéchst zu kla-

ren welchen Abweichungen vom Auslegungswert?® die Flugzeuge im normalen Betrieb

3Die ersten Untersuchungen in diesem Kontext die bereits 2000 am fiir Flugzeugbau fiir Flug-
zeugbau zusammen mit der Lufthansa begonnen wurden, werden zur Zeit (2002) im Rahmen des
Technologieprogrammes ProHMS auf eine breitere Datenbasis gebracht. So will man die Auswir-
kungen der Flugverkehrstaffelung auf die Abweichungen vom Auslegungsoptimum der Flugzeuge
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Abbildung 5.14: Relative Anderung der lokalen C,~Werte am Anfang und Ende
des Reiseflug eines Langstreckenflugzeuges (getrimmtes Flugzeug) fiir einen CFK-
Fligel [50/40/40] und einen getailorten CFK-Fliigel -10° und 10°-04- Laminat. Die
lokalen C',—Werte sind jeweils auf die Auftriebsverteilung in der Mitte des Reisefluges
normiert.

unterworfen sind. Diese Deltas gilt es durch einen entsprechend getailorten Fliigel
zu minimieren. Entsprechend den geringeren Abweichungen vom aerodynamischen
Optimum ist eine Treibstoffeinsparung aus dem geringeren Widerstand gegeniiber
einer Massenerh6hung aus den gestiegenen Lasten auf z.B. DOC-Basis zu gewichten

um einen Vorteil gegeniiber einem herkémmlichen Fliigel zu quantifizieren.

auf eine statistisch abgesicherte Basis setzen.
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5.4.2 Aerodynamisch weicher Fliigel

Wie im vorangegangenen Kapitel gezeigt, 1dsst sich mit einem aerodynamisch starren
Fliigel das Flugzeug in langen Reiseflugphasen néher an der optimalen Auftriebsver-
teilung halten. Die lokalen Anstellwinkeldnderungen aufgrund der gednderten Mas-
senentlastung durch den Treibsstoffverbrauchs reduzieren sich. Diese Auslegung bie-
tet sich fiir den Einsatz in Langstreckenflugzeugen an, da diese iiber einen langen
Zeitraum nahe am Optimum betrieben werden sollen.

Kurzstreckenflugzeuge hingegen besitzen ein anderes Flugprofil. Eine ausgepréigte
Reiseflugphase wird hier nicht mehr erreicht. Vielmehr kann fast eine ballistische
Flugbahn angendhert (Abbildung 5.15) werden. Aus diesem Grund ist es sinnvoll,
den Schwerpunkt des Entwurfes auf ein mdoglichst geringes Gewicht zu legen. Durch
die Verwendung eines Laminataufbaues, der zu einer Lastreduktion fiihrt, kann man
das Fliigelgewicht weiter reduzieren. Ein Massenminimum wird beim Laminat mit

gedrehten Nullgradlagen bei etwa 8 =109 erreicht. Dies bedeutet jeweils, dass das

200~ Flugprofil
3501
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Abbildung 5.15: Flugprofil von Fliigen einer B737 von Stuttgart nach Paris und
zuriick. Cockpitmitschrieb [5].
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Fliigelgewicht im Vergleich zum nicht getailorten Material um maximal 1.6% (ver-
gleiche Tabelle 5.5) reduziert werden kann. Diese Zahlen beriicksichtigen jedoch nicht
die Auswirkungen der reduzierten Fliigelmasse auf ein reduziertes MTOW.

Man kann diese Auswirkungen iterativ berechnen, indem man die maximale Abflug-
masse und das MZFW um den jeweils eingesparten Massenbetrag reduziert. So findet
man je nach Flugzeug unterschiedliche Massenentwicklungen. Diese Flugzeugmas-
senénderung in der Rechnung aufgrund der Fliigelmassendnderung bezeichnet man

als ,snowball-effect*.

Typ BLT Am [%] | Am [%]
Langstrecke | Kurzstrecke
[50/40/10] - Ref. Ref.
([—Laminat -10 +2.0 +1.6
f—Laminat +10 -1.3 -1.2
0p-Laminat -10 +4.6 +4.1
0p/-Laminat | +10 -1.6 -1.3
454-Laminat | -10 -0.2 -0.5
450-Laminat | 410 +3.2 +2.5

Tabelle 5.5: Fliigelmassenénderung durch Tailoring ohne Snowball-Effect. Referenz
Laminat [50/40/10].

Im Vergleich zur nicht iterierten Rechnung ist fiir das Kurzstreckenflugzeug eine
weitere Fliigelmassenreduktion von 1% zu verzeichnen, wihrend sich die Flugzeug-
masse um 2.5% reduziert. Im Vergleich dazu zeigen sich die Anderungen an einem
Langstreckenflugzeug durch die grofleren elastischen Effekte stéirker wie in Abbil-
dung 5.16 zu sehen ist. Obwohl bei einem Kurzstreckenflugzeug der Einsatz des
weichen lastreduzierenden Fliigels aufgrund der Flugmission angebrachter erscheint,
so zeigt sich doch wieder, dass die elastischen Effekte stark mit der Groe (MTOW)
des Flugzeuges zunehmen.

Man kann folglich bei gréfleren Flugzeugen eine stérkere relative Massenreduktion
erreichen als bei Kurzstreckenflugzeugen. Lésst man aeroelastische Probleme, wie
Ruderumkehr und Flattern, auler Acht ist folgende Auslegungsmoglichkeit auch

fiir Langstrecken—Flugzeuge denkbar: Legt man ein Langstreckenflugzeug aus Ge-
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Abbildung 5.16: Relative Anderung der Fliigelmasse bezogen auf die jeweilige Aus-
gangsmasse wahrend der Iteration zum Snowball-Effekt.

wichtsgriinden mit dem aerodynamisch weicheren Fliigel* aus, so ist durch andere
Mittel dafiir zu sorgen, dass die optimale Auftriebsverteilung wiahrend der Reiseflu-
ges eingehalten wird. Dies kann z.B. durch den Einsatz von spannweitigen Klappen
geschehen. So konnte neben einer Gewichtseinsparung auch durch eine entsprechen-
de Steuerung der Klappen im Reiseflug ein optimales Fliegen am Auslegungspunkt
ermoglicht werden. Natiirlich sind dann die gewichtlichen Auswirkungen einer ge-
anderten Sekundarstrukturauslegung genauer zu untersuchen. Nur unter Beriick-
sichtigung der wechselseitigen Beeinflussung von Primér- und Sekundéarstruktur des
Fliigels (Lasten, Verformungen, Massenentlastung, Aerodynamik) ist eine aussage-

kraftige Bewertung moglich.

4Je grofer und je elastischer das Flugzeug umso stirker die Auswirkungen des Snowball-Effekts.
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Zusammenfassung

In dem Vorentwurfsprogamm zur Massenprognose von Tragfliigeln FAME-W sind
verschiedene Fachdisziplinen mit analytischen Verfahren zu einem schnellen, effi-
zienten Tool vereinigt. Durch die kurzen Antwortzeiten ist es moglich geworden,
sehr schnell auf neue Fragestellungen im Flugzeugvorprojekt zu reagieren. In dieser
Arbeit wurden die Grundlagen zusammengestellt, um das bisher auf Metallfliigel zu-
geschnittenem Programm auf Faserverbundtragfliigel anwenden zu koénnen. Neben
der Beriicksichtigung der besonderen orthotropen Eigenschaften von Faserverbunden
sind auch die Effekte bei anisotropem Aufbau (Biege—Torsionskopplung) beriicksich-
tigt.

Das in FAME-W integrierte Strukturmodell beruht auf einem Balkenansatz. Uber
die Einfiihrung der Koppelsteifigkeiten findet man den Zugang zur Beriicksichtigung
der Biegetorsionskopplung bei der Verformungsrechnung. Mit der Definition der ver-
schmierten Steifigkeiten lassen sich ebenfalls schiefe Stringer bewerten. Die Struktur-
dimensionierung erfolgt iiber ein vereinfachtes Versagensmodell, das die Reduktion
der zulissigen Spannungen durch die Kerbfaktoren beinhaltet. Uber die Referenz-
spannnung werden dabei die zulédsssigen Schubspannungen beriicksichtigt.

Die durchgefithrten Rechnungen kénnen so einen Anhaltspunkt geben, aber eine
endgiiltige Aussage wird erst moglich, wenn Zulassungswerte aus Experimenten zur
Verfiigung stehen. Die in dieser Arbeit fiir Vergleichsrechnungen verwendeten zulés-
sigen Spannungen waren konstant iiber die Spannweite angesetzt. Es wurde weiterhin
keine Riicksicht auf eine Anderung der Kerbspannungen aufgrund der Dicke genom-
men.

Das Strukturmodell ermoglicht es Faserverbundfliigel im Vorprojekt zu bewerten.
Durch den besonderen Aufbau von FAME-W ist es moglich, verschiedene Design-
mechanismen zu trennen und zu identifizieren, die bei der bisherigen Betrachtung

rein isotroper Fliigel nicht aufgetaucht sind. Starre und elastische Ergebnisse kénnen

101
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verglichen werden. Der Begriff der ,;starren Rechnung® bedeutet eine im 1g—Reiseflug
eingefrorene Fliigelverformung. So konnen die Auswirkungen der Elastizitit ausge-
schaltet werden. Durch den Einsatz der Faserverbundfliigel spielen unterschiedliche
Elastizititen am Umfang einer Fliigelbox eine Rolle. Da mit dem Faserverbundwerk-
stoff unterschiedliche Steifigkeiten modelliert werden kénnen, lassen diese Einfliisse
sich in den Ergebnissen der elastischen Rechnung verfolgen. Es kann der elastische
Effekt dargestellt werden, der sich auf die Verformungen des gepfeilten Fliigels aus-
wirkt und damit die Fliigellasten dndert.

Durch die Faserverbundwerkstoffe d&ndert sich auch die Werkstoffdichte. Es konnte
gezeigt werden, dass eine Dichtereduktion des Werkstoffes nicht zu 100% in eine
Fliigelgewichtsreduktion umgesetzt werden kann. Dieser Effekt entsteht dabei aus-
schlieBlich in den starren Rechnungen.

Ebenso wirkt sich das zulédssige Spannungsniveau als starrer Effekt auf die Fliigel-
auslegung aus. Es kénnen also die bei Faserverbundwerkstoffen je nach Laminattyp
gednderten Steifigkeiten und Elastizitdten getrennt betrachtet werden.

Die Bewertung von Fliigeln mit Biege—Torsionskopplung kann auf genau dieselbe
Systematik reduziert werden. Es lassen sich wieder die Effekte der starren Rech-
nung aus der Dimensionierung und Ergebnisse aus der elastischen Rechnung, also
die Auswirkungen der gednderten Steifigkeiten (Langs, Schub- und Koppelsteifigkei-
ten) isolieren und bewerten.

Mit den so gewonnenen Informationen entstehen neue Betrachtungsweisen bei der
Vorauslegung von Tragfliigeln. Die Mo6glichkeiten des Einsatzes von FVW ist iiber-
schaubarer, da die einzelnen Effekte getrennt betrachtet werden kénnen und sich so
auch verschiedene Auslegungsphilosophien anbieten.

Ein grofler Effekt am gepfeilten Fliigel ist bekanntlich die Anstellwinkelénderung aus
einer gednderten Biegesteifigkeit. Dieser Effekt bedeutet, dass beim Einsatz von Fa-
serverbundwerkstoffen mit hoheren Steifigkeiten im Verhé&ltnis zur Metallrechnung
geringere Lastreduktionen zu erwarten sind. Durch getailorte Laminate in Ober- und
Unterschale der Fliigelbox lassen sich nun die Koppelsteifigkeiten zusétzlich nutzen.
Mit Hilfe dieser Verformungskopplungen ist die Auslegung von ,aerodynamisch star-
ren“ Fliigeln im Reiseflug denkbar, um den Fliigel aerodynamisch zu optimieren.
Man kann aber mit den Kopplungen auch einen weicheren Fliigel erzeugen, der zu
reduzierten Lasten fithren wird. Damit kann der Fliigel leichter gebaut werden. Es
muss dann aber durch geeignete Klappen— oder Tabsysteme dafiir gesorgt werden,

dass im Reiseflug immer am Optimum geflogen wird. Dies ist sinnvoll, da nicht
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nur durch den Treibstoffverbrauch wiahrend des Reisefluges Abweichungen von der
optimalen Verwindungsverteilungen erzielt werden, sondern es kann im normalen
Flugbetrieb der optimale Flugzustand nur schwer erreicht werden. Der reale Flug-
betrieb stellt sich so dar, dass stdndig dem Optimum (optimale Hohe bei gewéhlter
Machzahl) hinterher geflogen wird.

Folglich kann im Sinne einer grundsétzlichen Auslegungsstrategie vorgeschlagen wer-

den :

e Ist es moglich durch das Fahren von Auftriebshilfen den Fliigel wiahrend des
Reisefluges am Optimum zu halten und werden diese Klappensysteme zur
Durchfithrung der Rollsteuerung benutzt so kann mit einem aerodynamisch

weichen Fliigel eine gewichtsoptimale Auslegung angestrebt werden.

e Muss man bei groflen Flugzeugen auf iibliche Steuerungskonzepte und eine
gegebene aerodynamische Auslegung zuriickgreifen, so bietet sich eine aero-
dynamische starre Auslegung an, da so eine groflere C4-Flexibilitéit erreicht

werden kann.

Die Auswirkungen der in dieser Arbeit zusammengestellten M&glichkeiten von Fa-
serverbundtragfliigeln auf den Fliigel- und Gesamtflugzeugentwurf ist in weiteren
Untersuchungen zu kldaren. Dabei sind neben der tragenden Primé&rstruktur des Flii-
gels, die Gegenstand dieser Arbeit war, vor allem die Sekundérstruktur und die
Systeme mit in die Bewertung einzubeziehen. Gerade die Sekundérstrukturen am
Fliigel wie Querruder, Spoiler, Landeklappen, Vorfliigel, unbewegliche Vorder- und
Hinterkantenstrukturen (FLE, FTE) usw. stellen in Summe einen Gewichtsanteil
von etwa 30-40% am Gesamtfliigelgewicht dar. Erst wenn diese Elemente mit in den
Auslegungsprozess aufgenommen und beriicksichtigt werden lésst sich ein Fliigel im
Kontext der Gesamtflugzeugauslegung unter Beriicksichtigung der konfigurativen

und operationellen Randbedingungen optimieren.
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Anhang A

Berechnung der
Balkensteifigkeiten

Die Bestimmung der Balkensteifigkeiten lautet wie folgt
EA = 74 O11(s)t(s)ds

ES,, = —Qu1(s)y(s)t(s)ds
ES,, = —Q11(s)z(s)t(s)ds
ES, = Q16(s)(s)ds

Bl = §Qu(s)y(s)*t(s)ds
El, = 74 Q11 (s)(s)2t(s)ds

L. = § Qu(»)(s)y(s)t(s)ds
B = §=Qu()0(s)y(s)ds
BK, = §—Quls)u(s)e(s)ds
Glps = 74 Q%(s)ﬁg@

(A.1)

Dabei ist bei Faserverbundwerkstoffen bzw. hybriden Strukturkomponenten zu be-
achten, dass die Werkstoffkennwerte sich entlang der Kontur #ndern kénnen und
damit innerhalb des Integrals bleiben.

Entscheidende Grofien bei der Berechnung von Querschnitten mit Biegtorsionskopp-
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lung sind hier die Koppelsteifigkeiten FK,, und FK,,, die die Stirke der Verfor-
mungskopplung beschreiben. Die Differentialgleichungen zur Beschreibung des Ver-

formungsverhaltens lauten unter Verwendung dieser Steifigkeiten:

FEAw)+ ESyvy + ESyyuy + ESg¢d’ = N,

ES, wy + Elgu) + E[xyug +EK,.¢ = M,

ESyyw6 + EIyyv(’)’ + Efxyug + EKyy¢/ = M,
ESkwg + EKxng + EKyyug + GJBB(b/ = M, (AQ)

Natiirlich wird der zu untersuchende diinnwandige Querschnitt abschnittsweise vor-

Xis1 X
Xis21¥i+1 i

Abbildung A.1: Geometrie, Idealisierung des Fliigelkastens

gegeben. So wird aus der Integraldarstellung eine Summenformulierung. Der Quer-
schnitt wird zwischen den Koordinatenstiitzstellen abschnittweise linear interpoliert.

Die Bestimmung der entsprechenden Balkensteifigkeiten ist wie folgt auszufiihren:

EA = ZQllitlASz
=1
1 -
ESe = 2 _Qlli(yi +yi+1>tiA5i
i=1
1 -
ESy, = 52_ 11, (T + TG AS;

s
Il
—
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ESy = % Zn: Que, (Vi + Piy1)As;
El,, = % Z:: Qu1, (U + Yivir1 + Y A
ElL, = ; ;Qll(asf + T + 20 ) EAS;
El,, = 615 é@ni@%yi + T 1Y + Y1 + 2T Yi1 ) EAS;
EK,, = é Zz": —Qu6,(20ii + Vigayi + Viirr + 20i1Yip1) As;
EK,, = il —Q16; (205 + Yip12; + Vi1 + 20i1Ti41) As;
GJpp = % ;Q (7 4 it + %H) ) (A.3)

Die Berechnung der Steifigkeiten folgt den Konventionen wie sie in der Arbeit von
M. Grabietz [8] fiir die Umsetzung im Querschnittsmodul® festgelegt wurden.
Die jetzt erforderliche Torsionsfunktion als Summe ausgedriickt bestimmt sich dabei

wie folgt :

i1 TN AS
p = == (A.4)
Q66i =1 Qee, i

!Das Querschnittsmodul wurde im Laufe dieser Arbeit aus dem FAME-Kern herausgelést und
steht jetzt als eigensténdiges Programm XSTRESS mit eigener Eingabe zur Verfiigung. Damit kon-
nen nun getrennt von den FAME-W Rechnungen direkt Querschnittsuntersuchungen durchgefiihrt
werden.
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Anhang B

Kerbfaktoren fiir klassisch
orthotrope Laminate
unter einachsiger Belastung

Im einfachen Fall eines orthotropen Laminates (symmetrisches Laminat, die Steifig-
keiten ()12 und Q93 sind Null) sind die Kerbfaktoren fiir die Standardlaminatfamilien

in den folgenden beiden Tabellen zusammengefasst.
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09/445%/90°-Laminatfamilie - T300 914C bei Zug in x-Richtung

[%e]- [%ol-
09-Lagen +459
100 | 90 | 8 | 70 [ 60 [ 50 [ 40 [ 30 [ 20 | 10 | O

7.041 | 6.586 | 6.234 | 5.898 | 5.558 | 5.201 | 4.819 | 4.399 | 3.921 | 3.347 | 2.560 ¢ 0
- 5.658 | 5.307 | 5.014 | 4.732 | 4.446 | 4.144 | 3.818 | 3.452 | 3.021 | 2.457 ? 10

- - 4.857 | 4.573 | 4.317 | 4.064 | 3.803 | 3.525 | 3.218 | 2.862 | 2.412 ¢ 20

- 4.296 | 4.057 | 3.826 | 3.591 | 3.344 | 3.074 | 2.765 | 2.384 30

- - - - 3.585 | 3.653 | 3.439 | 3.214 | 2.970 | 2.695 | 2.361 40
- - - - - 3.493 | 3.310 | 3.108 | 2.886 | 2.637 | 2.337 50
- - - - - - 3.171 | 3.004 | 2.807 | 2.580 | 2.308 60
- - - - - - - 2.873 | 2.715 | 2.515 | 2.269 70
- - - - - - - - 2.583 | 2.427 | 2.210 80
- - - - - - - - - 2.296 | 2.122 90
- - - - - - - - - - 2.168 100

“Der minimale Kerbfaktor sei hier ebenfalls ergéinzend aufgefiihrt, da er betrags-
méfBig den Maximalen iibersteigt. Im Gegensatz zu den Kerbfaktoren in den Tabellen
wird das Minimum nicht im Bereich von 9=90%sondern bei 0%erreicht. Im allen wei-
teren Tabellen wird immer dann wenn der minimale Kerbfaktor betragsméfig grosser
ist als der maximale der entsprechende Wert als Fufinote beigefiigt. o, =-3.873

b Qmin=-3.198

€Qmin=-2.733

Tabelle B.1: Kerbfaktoren fiir [0°/445°/909]-Laminate, einachsige Belastung, T300
914C

09/445%/90°-Laminatfamilie - Ciba6367 HTA bei Zug in x-Richtung

[%%]- [%%]-
09-Lagen +459
100 | 90 | 80 | 70 | 60 | 50 | 40 | 30 | 20 | 10 | 0

6.234 | 5.829 | 5.518 | 5.227 | 4.936 | 4.633 | 4.311 | 3.960 | 3.563 | 3.091 | 2.462 ¢ 0

- 5.297 | 4.974 | 4704 | 4.446 | 4.186 | 3.914 | 3.621 | 3.295 | 2.915 | 2428 ° 10

- - 4.668 | 4.400 | 4.159 | 3.922 | 3.680 | 3.422 | 3.140 | 2.815 | 2.411 ¢ 20

4.196 | 3.966 | 3.745 | 3.522 | 3.289 | 3.035 | 2.748 2.400 30

- - - - 3.812 | 3.610 | 3.403 | 3.188 | 2.957 | 2.698 2.388 40

- - - - - 3.484 | 3.301 | 3.104 | 2.891 | 2.654 2.375 50

- - - - - - 3.191 | 3.021 | 2.828 | 2.610 2.371 60

- - - - - - - 2.918 | 2.756 | 2.560 2.399 70

2.655 | 2.493 2.462 80

- - - - - - - - - 2.389 | 2.582 ¢ 90

- - - - - - - - - - 2.823 100

Qpin=-3.581
b pmin=-3.008
“Qmin=-2.599
ddie fett gedruckten Werte sind die Laminate mit 10%-909-Lagen-Anteil

Tabelle B.2: Kerbfaktoren fiir [0°/+45°/90°]-Laminate, einachsige Belastung, Ciba
6367 HTA



Anhang C

Kerbfaktoren fiir klassisch
anisotrope Laminate
unter einachsiger Belastung

Im Falle eines klassisch anisotropen Laminates und bei Beriicksichtigung des reinen
Scheibenproblems muss jetzt natiirlich die komplette charakteristische Gleichung
3.1 betrachtet werden. Die Ergebnisse der Berechnungen sind im folgenden fiir ver-
schiedene klassisch anisotrope Laminatfamilien zusammengefasst. Dabei wurde als
Belastung reiner Zug bzw. Druck in x-Richtung angesetzt. Aufgrund der angesetz-
ten identischen Elastizitdten in Zug- und Druckrichtung wird nur ein Kerbfaktor
angegeben.

Es werden die Kerbfaktoren zu folgenden Laminatvarianten aufgelistet:

‘ klassisch anisotrop H Lagenaufteilung ‘
09-Lagen verdreht [59/445°/909]
0°-Lagen verdreht [109/£45°/909]

Gesamtlaminat verdreht || [59/4509/-40°/959]
Gesamtlaminat verdreht || [10°/+559/-359/100°]
+45°%-Lagen verdreht [0°/450°/-40°/90°]
+45°%Lagen verdreht [09/4559/-359/907]
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118 ANHANG C. KERBFAKTOREN ANISOTROP
59/4459/90°-Laminatfamilie - Ciba6367 HTA bei Zug in x-Richtung
[7%]- [V%]-
59-Lagen +459
100 ] 90 | 80 | 70 | 60 | 50 [ 40 | 30 [ 20 | 10 0
6.200 | 5.803 | 5.496 | 5.207 | 4.917 | 4.616 | 4.296 | 3.946 | 3.552 | 3.084 | 2.462 ¢ 0
- 5.274 | 4.955 | 4.687 | 4.431 | 4.173 | 3.902 | 3.611 | 3.287 | 2.909 | 2.428 ? 10
- - 4.654 | 4.387 | 4.147 | 3.912 | 3.670 | 3.414 | 3.133 | 2.810 | 2.411 ¢ 20
- - - 4.187 | 3.957 | 3.736 | 3.514 | 3.281 | 3.030 | 2.744 2.400 30
- - - - 3.808 | 3.604 | 3.398 | 3.183 | 2.952 | 2.695 2.388 40
- - - - - 3.486 | 3.299 | 3.101 | 2.889 | 2.652 2.375 50
- - - - - - 3.201 | 3.024 | 2.829 | 2.612 2.371 60
- - - - - - - 2.949 | 2.771 | 2.577 2.399 70
- - - - - - - - 2.760 | 2.589 | 2.462 80
- - - - - - - - - 2.695 2.582 90
- - - - - - - - - - 2.823 100
YQUmin=-3.981
b Qnin=-3.008
“Qynin=-2.810
Tabelle C.1: Kerbfaktoren fiir [5°/445°/909]-Laminate, einachsige Belastung, Ciba
6367 HTA
109/4+459/909-Laminatfamilie - Ciba6367 HTA bei Zug in x-Richtung
[7]- [V%]-
109-Lagen +459
100 ] 90 | 8 | 70 | 60 | 50 | 40 | 30 | 20 10 0
6.099 | 5.726 | 5.428 | 5.146 | 4.862 | 4.566 | 5.252 | 3.910 | 3.521 3.062 | 2.462 ¢ 0
- 5.208 | 4.900 | 4.639 | 4.387 | 4.134 | 3.869 | 3.583 | 3.264 | 2.893 | 2.428 ? 10
- - 4.612 | 4.348 | 4.121 | 3.880 | 3.643 | 3.391 | 3.114 | 2.797 | 2.411 ¢ 20
- - - 4.162 | 3.930 | 3.711 | 3.492 | 3.263 | 3.014 | 2.733 2.400 30
- - - - 3.800 | 3.588 | 3.381 | 3.168 | 2.940 | 2.686 2.388 40
- - - - - 3.493 | 3.293 | 3.093 | 2.881 | 2.647 2.375 50
- - - - - - 3.225 | 3.036 | 2.831 | 2.613 2.371 60
- - - - - - - 2.997 | 2.797 | 2.596 2.399 70
- - - - - - - - 2.823 | 2.623 2.462 80
- - - - - - - - - 2.744 | 2.582 90
- - - - - - - - - - 2.823 100
YQUmin=-3.981
b Qnin=-3.008
“Qynin=-2.810

Tabelle C.2: Kerbfaktoren fiir [10°/445°/90°]-Laminate, einachsige Belastung, Ciba

6367 HTA
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59/4509/-409 /95%-Laminatfamilie - Ciba6367 HTA bei Zug in x-Richtung

[%]- [7%]-
5%-Lagen +509/-40°

100 ] 90 [ 8 [ 70 ] 60 | 50 [ 40 [ 30 [ 20 [ 10 0

5.922 [ 5.526 | 5.249 | 4.995 | 4.741 | 4.476 | 4.191 [ 3.874 | 3.509 | 3.068 [ 2.469 ° 0
- 5.148 | 4.821 | 4.566 | 4.329 | 4.090 | 3.840 | 3.568 | 3.263 | 2.902 | 2.436 ° 10
- - 4.595 | 4.319 | 4.084 | 3.860 | 3.631 | 3.387 | 3.119 | 2.808 | 2.420 °© 20
- - - 4.163 | 3.924 | 3.706 | 3.490 | 3.266 | 3.023 | 2.746 | 2.410 30
- - - - 3.804 | 3.592 | 3.387 | 3.176 | 2.952 | 2.700 | 2.400 40
- - - - - 3.492 | 3.300 | 3.103 | 2.893 | 2.661 | 2.389 50
- - - - - - 3.210 | 3.032 | 2.838 | 2.623 | 2.372 60
- - - - - - - 2.946 | 2.776 | 2.579 | 2.348 70
- - - - - - - - 2.689 | 2.521 | 2.311 80
- - - - - - - - - 2430 | 2.252 90
- - - - - - - - - - 2.176 100
U in=-3.554
b0 pin=-2.985
0 min=-2.582

Tabelle C.3: Kerbfaktoren fiir [5°/4509/-40°/95°]-Laminate, einachsige Belastung,
Ciba 6367 HTA
109/4559/-359 /100%-Laminatfamilie - Ciba6367 HTA bei Zug in x-Richtung
% (%2
109-Lagen +559/-359

100 | 90 | 80 | 70 [ 60 | 50 | 40 [ 30 [ 20 [ 10 0

6.099 | 5.694 | 5.389 | 5.106 | 4.823 [ 4.528 [ 4.683 | 3.874 | 3.489 [ 3.034 [ 2.452° 0
- 5.196 | 4.866 | 4.600 | 4.349 | 4.097 | 3.833 | 3.548 | 3.234 | 2.871 | 2.442° 10
- - 4.595 | 4.317 | 4.078 | 3.846 | 3.611 | 3.361 | 3.090 | 2.784 | 2.457° 20
- - - 4.148 | 3.905 | 3.684 | 3.466 | 3.240 | 2.998 | 2.734 | 2.489 30
- - - - 3.762 | 3.574 | 3.366 | 3.157 | 2.937 | 2.707 | 2.533 40
- - - - - 3.502 | 3.296 | 3.099 | 2.900 | 2.703 | 2.591 50
- - - - - - 3.271 | 3.073 | 2.890 | 2.730 | 2.665 60
- - - - - - - 3.119 | 2.933 | 2.799 | 2.762 70
- - - - - - - - 3.072 | 2.926 | 2.896 80
- - - - - - - - - 3.159 | 3.100 90
- - - - - - - - - - 3.463 100
U in=-3.478
U pin=-2.927
0 min=-2.532

Tabelle C.4: Kerbfaktoren fiir [10¢/+559/-35°/100°]-Laminate, einachsige Belas-

tung, Ciba 6367 HTA
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09/+509/-409 /90°-Laminatfamilie - Ciba6367 HTA bei Zug in x-Richtung

[7%]- [7%]-
09-Lagen +509/-409
100 [ 90 | 80 [ 70 [ 60 [ 50 [ 40 | 30 [ 20 [ 10 | 0
6.234 | 5.829 | 5.518 | 5.227 | 4.936 | 4.633 [ 4.311 [ 3.960 | 3.563 [ 3.091 [ 2.462 ® 0
- 5.315 | 4.991 | 4.720 | 4.461 | 4.200 | 3.927 | 3.634 | 3.308 | 2.927 | 2.444° 10
- - 4.703 | 4.429 | 4.185 | 3.947 | 3.703 | 3.444 | 3.161 | 2.838 | 2.448 ¢ 20
- - - 4.239 | 4.002 | 3.777 | 3.553 | 3.319 | 3.065 | 2.782 | 2.461 30
- - - - 3.869 | 3.656 | 3.445 | 3.229 | 2.998 | 2.746 | 2.482 40
- - - - - 3.559 | 3.361 | 3.160 | 2.949 | 2.725 | 2.512 50
- - - - - - 3.297 | 3.108 | 2.915 | 2.716 | 2.556 60
- - - - - - - 3.089 | 2.907 | 2.738 | 2.619 70
- - - - - - - - 2.967 | 2.804 | 2.713 80
- - - - - - - - - 2.959 | 2.866 90
- - - - - - - - - - 3.152 100
Ui =-3.581
b0 pin=-3.002
Cin=-2.592
Tabelle C.5: Kerbfaktoren fiir [0°/+509/-40°/90°]-Laminate, einachsige Belastung,
Ciba 6367 HTA
09/+559/-359 /90°-Laminatfamilie - Ciba6367 HTA bei Zug in x-Richtung
[7%]- [7%]-
0°-Lagen +559/-359
100 [ 90 | 80 [ 70 [ 60 [ 50 [ 40 | 30 [ 20 [ 10 [ O
6.234 [ 5.829 | 5.518 | 5.227 | 4.936 | 4.633 [ 4.311 [ 3.960 | 3.563 [ 3.091 [ 2.462 ° 0
- 5.376 | 5.043 | 4.769 | 4.509 | 4.246 | 3.971 | 3.674 | 3.345 | 2.963 | 2.487 7 10
- - 4.799 | 4.512 | 4.261 | 4.018 | 3.771 | 3.509 | 3.224 | 2.902 | 2.532 ¢ 20
- - - 4.367 | 4.109 | 3.874 | 3.644 | 3.405 | 3.152 | 2.874 | 2.581 30
- - - - 4.026 | 3.786 | 3.563 | 3.341 | 3.110 | 2.868 | 2.634 40
- - - - - 3.748 | 3.519 | 3.306 | 3.093 | 2.880 | 2.693 50
- - - - - - 3.524 | 3.303 | 3.102 | 2.913 | 2.763 60
- - - - - - - 3.358 | 3.148 | 2.973 | 2.851 70
- - - - - - - - 3.265 | 3.079 | 2.971 80
- - - - - - - - - 3.274 | 3.150 90
- - - - - - - - - - 3.152 100
 Xmin=-3.581
b0 pnin=-2.983
C&min=-2.572

Tabelle C.6: Kerbfaktoren fiir [0°/+559/-35°/909]-Laminate, einachsige Belastung,
Ciba 6367 HTA
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